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1Nach den Wolken (kommt) das Licht.

U¨bersicht
Die vorliegende Arbeit beschreibt die Realisierung und Bewertung von Navigations-
methoden zur fahrzeugautonomen Positionsbestimmung mit low-cost Sensorik fu¨r
sicherheitsrelevante Navigationssysteme. Die Untersuchung der Navigationsmetho-
den ermo¨glicht die Darstellung des Potentials von moderner Sensorik in der Fahr-
zeugnavigation.
Zuna¨chst werden die Anforderungen an eine Navigationslo¨sung fu¨r den Einsatz in
einer sicherheitsrelevanten Anwendung, am Beispiel eines modernen Rollfu¨hrungs-
konzeptes auf dem Frankfurter Flughafen, dargestellt. Dabei stehen Genauigkeit,
Integrita¨t und Verla¨sslichkeit der Navigationslo¨sung im Vordergrund. Es werden an-
dere Arbeiten zu diesem Thema untersucht und eine klare Abgrenzung zu Verfah-
ren mit Map-Matching Technologie geschaffen. Nach einer Analyse von bestehenden
Fahrzeugnavigationssystemen erfolgt die Beschreibung der einsetzbaren Sensorik.
Zur Realisierung der fahrzeugautonomen Navigationsverfahren werden bereits exi-
stierende Verfahren analysiert und nach einer Auswahl der optimalen Sensoren drei
verschiedene Ansa¨tze umgesetzt. Diese Ansa¨tze beruhen auf fahrzeugautonomen
Koppelnavigationsmethoden mit mikromechanischem Kreisel, Hodometer, bzw. Dif-
ferentialhodometer.
In dieser Arbeit wird ein Verfahren mit redundanter Berechnung der Drehrate mit
Differentialhodometer und mikromechanischem Kreisel entwickelt, das eine verbes-
serte Fehlererkennung ermo¨glicht. Die maximalen Positionsfehler konnten um Faktor
3 gegenu¨ber einer Kreisel und Hodometerlo¨sung sowie der Positionsfehler CEP95 von
8m auf 5m reduziert werden. Die Sensordatenfusion erfolgt mit erweitertem Kalman-
Filter und Fehlererkennungsalgorithmus. Hierfu¨r erfolgt vorab die Modellbildung
und die detaillierte Untersuchung der Messfehler, des systematischen Fehlerverhal-
tens der Sensoren sowie a¨ußeren Einflu¨ssen um hohen Anspru¨chen bezu¨glich der
Genauigkeit gerecht zu werden.
Die neu entwickelten Verfahren werden anhand einer hochgenauen Referenztrajek-
torie in zahlreichen Messfahrten, die teilweise auf dem Flughafen Frankfurt am Main
durchgefu¨hrt wurden, analysiert und bewertet. Fu¨r die Durchfu¨hrung der Messfahr-
ten zur Datengewinnung wird ein Navigationsfahrzeug mit ausgesuchter, ada¨quater
Sensorik aufgebaut. In der Auswertung werden die Positions- und Richtungsfehler
der realisierten Verfahren mit der Referenztrajektorie verglichen und die erreichte
Positionsgenauigkeit u¨ber alle Messfahrten dargestellt.
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Navigation ist eine jahrtausende alte Technik, die anfangs in der Seefahrt eingesetzt




navis agere“ und bedeutet u¨bersetzt
”
Fu¨hren eines Schiffes“. Heutzutage wird der
Begriff Navigation nicht nur in Fahrzeugen zu Wasser, sondern auch zu Lande und in
der Luft verwendet. Die Bedeutung beschra¨nkt sich dabei nicht nur auf das Fu¨hren
eines
”
Fahrzeugs“, sondern umfasst ebenso die Bestimmung von Position, Richtung
und Geschwindigkeit bezu¨glich eines Koordinatensystems unter Beru¨cksichtigung
der Zeit [Bri71]. Die Bestimmung des eigenen Standortes war anfa¨nglich ein we-
sentlicher Bestandteil der Navigation. Mit der Zeit ru¨ckte die Routenplanung, also
die Bestimmung von Richtung und Entfernung zu einem Ziel, immer mehr in den
Vordergrund.
Die drei Bestandteile der Navigation: Standortbestimmung, Routenberechnung und
Einhaltung des optimalen Weges sind heute stark nachgefragt und von globalem
Interesse. Das erho¨hte Bedu¨rfnis der Menschen nach Mobilita¨t fu¨hrte zu vielfa¨ltigen
Anwendungen in praktisch allen Bereichen des Lebens. Flugzeugfu¨hrer, Schiffsfu¨hrer,
Autofahrer, Radfahrer, selbst Fußga¨nger greifen auf die Navigation zuru¨ck, meist
mit dem Ziel, schneller und sicherer ans Ziel zu kommen. In vielen Bereichen, z.B.
in der Verkehrstelematik, sind diese Systeme ein nicht zu ersetzendes Hilfsmittel
([Bol03]). Neue Entwicklungen und Techniken bringen immer gu¨nstigere Sensoren
und Systeme auf den Markt, die Mo¨glichkeiten fu¨r neue Einsatzzwecke ero¨ffnen.
Das erweiterte Versta¨ndnis der Navigation beinhaltet zusa¨tzlich die Informationen
der Ausrichtung, bzw. Winkel (Rollwinkel, Nickwinkel und azimutale Ausrichtung)
sowie die Drehgeschwindigkeit um drei Achsen und Beschleunigung in drei Achsen.
Diese Entwicklung zeigt sich eindrucksvoll daran, dass die Kraftfahrzeugindustrie
seit einigen Jahren Fahrzeugnavigationssysteme fu¨r fast alle Neuwagen bereits ab
Werk anbietet. Daru¨ber hinaus besteht eine zunehmende Notwendigkeit von Naviga-
tionslo¨sungen in sicherheitsrelevanten Anwendungen. Die Anforderungen in sicher-
heitskritischen Anwendungen an die Navigationslo¨sung sind dabei bezu¨glich Genau-
igkeit, Verfu¨gbarkeit, Integrita¨t und Robustheit naturgema¨ß wesentlich ho¨her.
Das GPS mit außerordentlicher Genauigkeit und weltweiter Verfu¨gbarkeit verlei-
tet dazu Navigationslo¨sungen prima¨r auf dieser Technologie zu basieren. Das GPS
(Global Positioning System) bietet sich zwar als Lo¨sung fu¨r viele Anwendungen an,
erfu¨llt jedoch nicht alle Anforderungen. Hierbei wird oft u¨bersehen, dass system-
immanente Eigenschaften wie die U¨berbru¨ckung von GPS-typischen Ausfa¨llen oder
des Kaltstart eines GPS-Empfa¨ngers sowie die Erkennung von GPS-Fehlern mit vor-
handenen Systemen nicht ausreichend mo¨glich ist. Außerdem liefert das GPS nur
eine pra¨zise Positionslo¨sung und andere Zusta¨nde wie Geschwindigkeiten, Beschleu-
nigungen, Drehraten und Winkelausrichtungen ko¨nnen gar nicht oder nur durch
Differenzenbildung der Positionen berechnet werden.
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Ist die Anwendung sicherheitskritisch, oder werden obige zusa¨tzliche Informatio-
nen beno¨tigt, sind zusa¨tzlich fahrzeugautonome Navigationsverfahren notwendig,
um eine hochwertige und zuverla¨ssige Navigationslo¨sung liefern zu ko¨nnen. Der-
zeit werden fu¨r derartige Anwendungen meist sehr kostspielige Systeme verwendet
(Inertialnavigationssysteme INS [BW99]) oder kombinierte Lo¨sungen aus GPS und
Tra¨gheitsnavigationsverfahren. Diese Systeme sind sehr zuverla¨ssig und vielfach er-
probt.
Der hohe Preis dieser Systeme la¨sst jedoch z.B. einen zivilen Einsatz weder bei
kleinen, noch bei großen Fahrzeugflotten zu, die aufgrund ihrer Aufgaben und An-
forderungen erheblich von solchen Navigationshilfen profitieren ko¨nnten.
Aufgrund des erheblichen Kostenfaktors der derzeit verfu¨gbaren Navigationslo¨sun-
gen fu¨r sicherheitskritische Anwendungen besteht ein hoher Bedarf an Forschungs-
und Entwicklungsarbeit fu¨r effiziente, zuverla¨ssige und vor allem kostengu¨nstige Sy-
steme.
Neue Sensortechnologien und neue Verfahren, wie z.B. die Kombination von neuar-
tigen, preiswerten Sensoren wie MEMS-Drehratenmesser (Micro-Electro-Mechanical
System) und Differential-Hodometer, gekoppelt mit einem GPS-Empfa¨nger, welche
in dieser Arbeit erforscht werden sollen, ko¨nnten ideale Kandidaten sein, um die
Lu¨cke zwischen den hochwertigen kombinierten Navigationssystemen und einfachen
GPS-Systemen zu schließen.
1.1 Motivation dieser Arbeit
In der Navigation wurden sprunghaften Entwicklungen und Erfolge im Laufe
der Zeit erzielt. Die modernsten Vermessungs-Satellitennavigationsgera¨te ermo¨gli-
chen heutzutage Positionsmessungen mit einer Genauigkeit im Zentimeterbereich.
Daru¨berhinaus stehen heute hochgenaue digitale Vektorkarten zur Verfu¨gung. Da-
durch ist es heute mo¨glich, dass einfache GPS-Navigationsgera¨te mit Straßenkarten-
Datenbanken und visueller Darstellung der aktuellen Position in einem Grossteil der
heutigen Personenkraftwagen eingeru¨stet werden. Diese Fahrzeugnavigationssyste-
me werden zum einen von fast allen Fahrzeughersteller ab Werk angeboten, zum
anderen existieren sehr viele kostengu¨nstige mobile Nachru¨stgera¨te diverser Elektro-
nikhersteller. Die meisten dieser Systeme verwenden Map-Matching-Techniken zur
Verbesserung der Positionslo¨sung. Dabei wird versucht, die vom GPS-Empfa¨nger
bestimmte Position mit der Kartendatenbank zu korrelieren und die wahrschein-
lichste Position darzustellen (vgl. [Czo00]). Diese Herangehensweise bietet daher
nicht die Mo¨glichkeit eine genaue Position, z.B. abseits einer Straße darzustellen,
da die Map-Matching-Algorithmen davon ausgehen, dass sich das Fahrzeug immer
auf der Straße befindet. Diese Systeme funktionieren relativ zuverla¨ssig, sofern der
Empfa¨nger eine freie Sicht zum Himmel hat und die Satellitensignale empfangen
kann. In Sta¨dten mit Ha¨userschluchten ist der Empfang oftmals schwierig bzw. nicht
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mo¨glich und fu¨hrt zu fehlerhaften Positionsberechnungen. Die ab Werk eingebau-
ten Systeme verwenden deshalb die Raddrehzahl und den Lenkwinkel zur weiteren
Stu¨tzung des Navigationsalgorithmus um derartige Fehler zu minimieren [Czo00].
Jedoch ist es dem Nutzer dieser Systeme gro¨ßtenteils nicht mo¨glich, Positionsfehler
des Satellitennavigationssystemes zu erkennen.
Algorithmusbedingt befindet sich die Positionsdarstellung des Fahrzeugs immer auf
einer Fahrbahn der digitalen Vektorkartendarstellung. Positionsfehler sind nur vom
Nutzer und nur dann zu erkennen, wenn die angezeigte Position des Fahrzeugs
sich erkennbar auf einer anderen Straße befindet oder wesentliche Abweichungen
in La¨ngsrichtung der Fahrbahn auftreten.
Es gibt einige andere Anwendungen bei denen die zuvor genannten Navigations-
systeme nicht eingesetzt werden ko¨nnen, da bestimmte Anforderungen von diesen
Systemen nicht erfu¨llt werden ko¨nnen.
Im Speziellen sind dies:
• U¨berbru¨ckung der Kaltstartzeit eines GPS-Empfa¨ngers
• U¨berbru¨ckung von GPS Ausfa¨llen
• Berechnung der Position unabha¨ngig von Karteninformationen
• Feststellung relativer Fahrbewegungen auf einer Fahrbahn
• Erkennung von GPS-Fehlern
Eine Anwendung, die alle diese Anforderungen beinhaltet, wurde am Fachge-
biet Flugsysteme und Regelungstechnik in den letzten Jahren mitentwickelt und
untersucht. Das Projekt ETNA (Electronic Taxiway Navigation Array) bein-
haltete die Ausru¨stung von Fahrzeugen der Feuerwehr am Frankfurter Flugha-
fen mit Moving-Map-Displays und hochwertigen Inertialnavigationssystemen (INS)
([BvdH98],[BvdHS98],[Hon01]).
Die U¨berlegungen zur Ausstattung dieser Fahrzeuge mit einem derartigen System
sind einfach nachvollziehbar, denn nach Vorgaben der ICAO [ICA95] haben diese
Feuerwehrfahrzeuge eine Reaktionszeit von drei Minuten, um ihren Einsatzort zu
erreichen. Bei gutem Wetter und guten Sichtverha¨ltnissen sind diese Forderungen
zu erfu¨llen, bei schlechten Sichtverha¨ltnissen ist es jedoch sehr schwierig, das Ziel
auf einem großen Flughafen rechtzeitig zu erreichen. Nach Aussagen der Flughafen-
feuerwehr hat eine Flugzeugzelle in der Regel eine durchschnittliche Resistenz gegen
Feuer von ca. fu¨nf Minuten, daher ist ein schneller Beginn des Lo¨schvorgangs von
hoher Wichtigkeit. Abbildung 1.1 zeigt die potentiellen Mo¨glichkeiten zur Verringe-
rung der Schadensho¨he bei einem fru¨hen Beginn des Lo¨scheinsatzes. Je fru¨her ein
Lo¨scheinsatz begonnen wird, desto kleiner ist die statistische Schadensho¨he.
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Abb. 1.1: Brandverlaufskurve
Moving-Map-Systeme ko¨nnen den Fahrzeugfu¨hrern helfen, diese Zeiten einzuhalten.
Des Weiteren gibt es Bestrebungen der ICAO, die Reaktionszeit auf zwei Minuten
zu verringern, was einen Einsatz dieses Systems zwingend erforderlich macht. In die-
ser sicherheitskritischen Anwendung ist es wichtig, dass sta¨ndig eine valide, genaue
Navigationslo¨sung zur Verfu¨gung steht. Dabei werden die oben erwa¨hnten Punkte
beru¨cksichtigt.
Allein wenn man die Kaltstartzeiten von verschiedenen GPS-Empfa¨ngern beru¨ck-
sichtigt sieht man dass mit einer alleinigen Nutzung der GPS Technologie, wesentli-
che Zeit von der vorgegebenen Reaktionszeit von 3 Minuten (2 Minuten) verbraucht
wird, bevor die Rettungsfahrzeuge starten ko¨nnen. In Tabelle 1.1 sind die Kaltstart-
zeiten von verschiedenen GPS Empfa¨ngern aufgefu¨hrt. Diese Zeiten wurden in einer
umfangreichen Untersuchung auf dem Frankfurter Flughafen ermittelt und entspre-
chen dem Mittelwert bei 10 Versuchsmessungen (siehe [Hon03]). Sie bewegen sich
im Bereich von 35 - 150 Sekunden, wobei es bei einigen Empfa¨ngern in Sonderfa¨llen
bis zu fu¨nf Minuten dauern kann, bis eine gu¨ltige Lo¨sung zur Verfu¨gung steht. Dies
kann auftreten, wenn Position, Zeit, Almanachdaten und Ephemeridendaten un-
bekannt sind. Die Feuerwehrfahrzeuge befinden sich im Ausgangszustand in einer
Halle, in der kein GPS-Empfang mo¨glich ist. Um Reaktionszeit zu gewinnen muss
entweder das Feuerwehr-Navigationssystem kontinuierlich, auch im Ruhezustand,
GPS Empfang haben oder es muss anderweitig, bei Beginn der Fahrt eine vom GPS
unabha¨ngige Positionslo¨sung zur Verfu¨gung stehen.
Es muss ebenso gewa¨hrleistet sein, dass in Gebieten ohne Empfang des GPS Signals,
z.B. in Tunneln oder in Terminalna¨he bei Abschattung durch Flugzeuge, oder bei
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Empfa¨nger Zeit [s]
Garmin GPS 15 45
Garmin GPS 25 45
uBlox TIM LF 34
uBlox Antares 4 34





ungu¨nstiger Satellitenkonstellation sta¨ndig eine valide Lo¨sung zur Verfu¨gung steht.
GPS Empfangsausfa¨lle, die bei schlechtem Wetter versta¨rkt beobachtet wurden,
mu¨ssen ebenfalls abgedeckt werden.
Die Feuerwehrfahrzeuge bewegen sich in einem Notfall nicht zwingend auf Fahr-
straßen, sondern sie ko¨nnen auch andere Routen, z.B. den direkten Weg u¨ber die
Rollwege oder den direkten Weg u¨ber die Freifla¨chen benutzen. Das Fahrzeug be-
wegt sich nicht auf den auf dem Vorfeldgela¨nde markierten Fahrstraßen, sondern
sofern mo¨glich, mo¨glichst auf dem ku¨rzesten Weg zum Einsatzort. In diesem Fall ist
ein Map-Matching-Verfahren nicht geeignet, um die richtige Position zu ermitteln.
Die Anzeige des Map-Matching-Verfahrens wu¨rde versuchen, die aktuelle Position
auf einer in der digitalen Karte verfu¨gbaren Fahrbahn darzustellen, was zur Desori-
entierung der Fahrzeugfu¨hrer fu¨hren kann (Problemfall: schlechte Sicht).
Ein weiterer Punkt, der von den Navigationsgera¨ten mit Map-Matching-Verfahren
nicht erfu¨llt werden kann, ist die Ermittlung einer pra¨zisen Positionslo¨sung, um die
relativen Fahrbewegungen auf einer Straße festzustellen. Map-Matching-Systeme be-
schra¨nken sich darauf, die aktuell berechnete Position mit der Straße in Deckung
zu bringen, die am wahrscheinlichsten ist. Es gibt jedoch keine Aussage daru¨ber, ob
sich das Fahrzeug auf der linken oder rechten Fahrbahnha¨lfte befindet. Sofern ei-
ne vektorisierte Kartendatenbank mit einer hohen Genauigkeit zu Verfu¨gung steht,
kann ein relativer Bezug zum Ort dargestellt werden. In Abbildung 1.2 ist ein sol-
cher Datenbankbankauschnitt vom Frankfurter Flughafen dargestellt. Die schwarz
eingezeichneten Fahrspuren verlaufen auf den weiß einfa¨rbten Fahrstraßen. Die Spur
eines Fahrzeugs, das in Fahrtrichtung gesehen auf der rechten Fahrstreifen gefahren
ist, wird auf der tatsa¨chlich befahrenen Straßenseite angezeigt. Ein Map-Matching-
System kann dagegen nicht feststellen, ob z.B. die befahrene Straßenseite gewechselt
wird.
Fu¨r die Anwendung ETNA wurde ein Positionsfehler < 5m CEP95 gefordert, der
bisher nur mit sehr hochwertiger Navigationsausru¨stung erreicht werden konnte,
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Abb. 1.2: Datenbankausschnitt und Fahrspur
wie in der Arbeit [Pfi99] festgestellt wurde. Derzeit werden fu¨r diesen Anwendungs-
fall einachsige Lo¨sungen mit faseroptischem Kreisel eingesetzt, welchen einen hohen
finanziellen Kostenfaktor bedeuten, sofern alle Fahrzeuge mit diesem System aus-
geru¨stet werden.
Seit ca. 10 Jahren erscheinen vermehrt MEMS (Micro-Electro-Mechanical System)
Sensoren zur Messung von Beschleunigungen oder Drehraten am Markt. Die Lei-
stungsfa¨higkeit bzw. Gu¨te dieser Sensoren wa¨chst sta¨ndig, da diese Sensoren in sehr
vielen Bereichen und großen Stu¨ckzahlen eingesetzt werden. Beispiele hierfu¨r sind
Spielekonsolen, Festplatten und vor allem ESP Systeme, die heute in vielen Fahrzeu-
gen vorzufinden sind. Die mit ESP Systemen ausgeru¨steten Fahrzeuge beno¨tigen fu¨r
den Betrieb Drehratensensoren fu¨r ein bis zwei Raumachsen sowie Drehzahlsignale
von allen vier Ra¨dern des Fahrzeugs (vgl. [Win07b]).
Ein weiterer Motivationspunkt fu¨r diese Arbeit ist die Frage ob diese miniaturisier-
ten, wartungsfreien und kostengu¨nstigen Sensoren, die derzeit vermehrt am Markt
auftauchen und in jedem Fahrzeug mit ESP integriert sind, sich fu¨r Navigations-
zwecke einsetzen lassen. Dabei steht die Untersuchung der Nutzungsmo¨glichkeiten
dieser neuen Sensoren und die Kopplung verschiedener Verfahren zur Realisierung
von zuverla¨ssigen, genauen Navigationsverfahren fu¨r sicherheitskritische Systeme,
im Vordergrund.
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Lassen sich mit den Entwicklungen im MEMS Bereich Navigationssysteme realisie-
ren, bei denen die Kosten etwa um Faktor 20 kleiner sind, als bei den oben erwa¨hnten
Systemen mit faseroptischen Kreiseln?
Die Motivation zur Erstellung dieser Arbeit resultiert aus dem Postulat genaue,
ausfallsichere, robuste Navigationssysteme mit Onboard-Sensorik heutiger Fahrzeu-
ge zu erforschen, experimentell zu realisieren und verschiedene Navigationsverfahren
durch Einsatz von low-cost Sensorik zu entwickeln und die Verfahren anhand der
zu erreichenden Navigationsgenauigkeit zu bewerten. Fu¨r die Bewertung der Navi-
gationsgenauigkeit wird die in der Arbeit [Sch04b] entwickelte Referenztrajektorie
eingesetzt.
1.2 ETNA - als Vorla¨ufer und Pru¨fstein fu¨r zuku¨nftige Ver-
besserungen
Das System ETNA (Electronic Taxiway Navigation Array), ein Anwendungsbeispiel
fu¨r den Einsatz hochgenauer Navigationssysteme fu¨r Flughafenfeuerwehrfahrzeuge,
wird im Folgenden dargestellt. Dabei wird das Gesamtsystem, zur Lo¨sung der Pro-
blematik des Vorfeldverkehrs fu¨r die Flughafenfeuerwehr vorgestellt sowie die Ein-
zelkomponenten dargestellt (siehe Abbildung 1.3).
ETNA, welches von der Firmen Honeywell Regelsysteme GmbH (Maintal), Honey-
well Airport Systems GmbH (Wedel) und der Fraport AG in Zusammenarbeit eines
Teams des Fachgebiets Flugsysteme und Regelungstechnik (FSRT) der Technischen
Universita¨t Darmstadt entwickelt wurde, verwendet als Navigationskomponente eine
hochwertige Inertialnavigationseinheit mit faseroptischem Kreisel (FOG) in Verbin-
dung mit GPS.
Das System wurde aufgrund des zunehmendes Luftverkehrs und des daraus resultie-
renden Flughafen-Bodenverkehrs entwickelt. Mit diesem System sollen die erho¨hten
Sicherheitsanforderungen des Fahrzeugbetriebs auf dem Vorfeld erfu¨llt werden sowie
die Effizienz vergro¨ßert werden. ETNA ist ein Teil des am Flughafen Frankfurt auf-
gebauten A-SMGCS (Advanced Surface Movement Guidance and Control System)
Systems zur schnelleren, effizienter und sicheren Abwicklung des Rollverkehrs bei
allen Witterungsbedingungen.
Ein Teil dieses gesamten A-SMGCS Systems ist das TACSYS/CAPTS (Taxi and
Control System/Cooperative Area Precision Tracking System) System am Frank-
furter Flughafen zur Unterstu¨tzung der Vorfeldaufsicht besonders bei ungu¨nstigen
Wetterverha¨ltnissen zur Darstellung der Bodenverkehrslage. CAPTS erfasst durch
eine Fusion von Bodenradar- und Mode-S Multilaterationsdaten die Flugzeugpo-
sitionen und stellt sie der Vorfeldaufsicht zur Verfu¨gung. Das ETNA System soll
die Positionsdaten der Fahrzeuge erfassen und dem TACSYS Gesamtsystem zur
Verfu¨gung stellen, sodass eine Gesamtverkehrslage darstellbar ist.
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Zusa¨tzlich werden die erfassten Positionen eines Fahrzeugs dem jeweiligen Fahr-
zeugfu¨hrer zur Verfu¨gung gestellt und visualisiert. Vor kreuzendem oder kollidie-
rendem Verkehr soll gewarnt, sowie die Route zum Zielort dargestellt werden, zur
Verbesserung der Situational Awareness eines jeden Fahrzeugfu¨hrers.




• Fahrerinformationsdisplay mit einer hochgenauen Datenbank zur graphischen
Darstellung des Flughafens
• Fahrzeug-Navigationssystem
• Kommunikationssystem zwischen einem Leitstand und den Fahrzeugen
• Anbindung an eine GPS-Differentialstation
1.2.1 Informationsbroker
Der Informationsbroker des ETNA Systems, ist die zentrale Komponente in der alle
Informationen zusammenlaufen. Der Informationsbroker sammelt und verteilt die
Informationen die durch die angebundenen Systeme TACSYS/CAPTS und ETNA
erfasst werden. An den Informationsbroker bietet die Schnittstelle zu den Flotten-
leitsta¨nden und den Fahrzeugen, und verwaltet alle relevanten Daten die ausge-
tauscht werden sollen. Daru¨ber hinaus bietet er offene Schnittstelle um zusa¨tzlich
Daten, wie z.B. Differential-GPS, in das System einzuspeisen.
1.2.2 Flottenleitstand
Die Flottenleitsta¨nde bestehen aus Rechnern mit hochauflo¨senden Bildschirmen, auf
denen die aktuelle Verkehrslage auf einer hochgenauen Datenbank des Flughafens
graphisch dargestellt wird. Die Leitstand-Software ermo¨glicht die U¨berwachung und
Steuerung der Flotte, durch Zuweisen von Routen, Zielen sowie Sperrfla¨chen an die
jeweiligen Fahrzeugfu¨hrer.
1.2.3 Fahrerinformationsdisplay mit einer hochgenauen Datenbank zur
graphischen Darstellung des Flughafens
Das Fahrerinformationsdisplay ist die Komponente zur Darstellung der eigenen Po-
sition des Fahrzeugs auf einer hochgenauen Datenbank, in Form einer Karte, des
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Flughafens. Dem Fahrzeugfu¨hrer werden auf diesem Bildschirm seine eigene Positi-
on, Positionsinformationen der anderen Fahrzeuge sowie die erfassten Positionsin-
formationen der Flugzeuge aus dem CAPTS System dargestellt. Zusa¨tzlich werden
dem Fahrzeugfu¨hrer Vorgaben und Anweisungen und Routeninformationen durch
die Flottenleitsta¨nde dargestellt (siehe Abbildung 1.3).
Die digitale, grafische Datenbank des Flughafengela¨ndes beinhaltet Start- und Lan-
debahnen, Rollbahnen, Betriebsstraßen und Geba¨ude. Je nach Anwendung ko¨nnen
viele weitere wichtige Informationen wie Hydranten, Hindernisse und Schutzzonen
(z.B. CAT32) ebenfalls Bestandteil dieser Datenbank sein.
1.2.4 Navigationssystem
Das Navigationssystem zur Erfassung der Position in den Fahrzeugen ist das wichtig-
ste System zur Navigation und Orientierung fu¨r den Fahrzeugfu¨hrer. Abha¨ngig vom
Verwendungszweck werden in ETNA aus Kostengru¨nden zwei verschiedene Klassen
von Navigationssystemen verwendet. Es wird unterteilt in die Klassen I und II.
Klasse I Systeme sind vorgesehen fu¨r sicherheitskritische Anwendungen wie bei
Einsa¨tzen der Rettungs- und Feuerwehrfahrzeug. Hier ist vor allem bei schlech-
ten Sichtverha¨ltnissen eine qualitativ hochwertige Navigationslo¨sung mit hoher Zu-
verla¨ssigkeit, notwendig. Ein Klasse I System soll nach Forderung der FRAPORT
AG einen CEP95 von unter 5 Metern erreichen, um neben einer hohen Navigations-
genauigkeit, auch eine hohe Verla¨sslichkeit bieten zu ko¨nnen. Zur Erfu¨llung dieser
Anforderungen ist in der ersten Entwicklungsphase eine dreiachsige Laserkreisel-
Navigationseinheit als Funktionsdemonstrator eingesetzt worden. Diese Lo¨sung ver-
bietet sich jedoch aus Kostengru¨nden fu¨r einen Einsatz in einer ganzen Flotte. Daher
wurde im weiteren Verlauf fu¨r Klasse I Fahrzeuge als Navigationssystem ein faser-
optischer Kreisel und ein Hodometer in Verbindung mit einem hochwertigen GPS
eingesetzt, welches fu¨r diese Anwendung eine a¨hnlich gute Performanz zeigt. Die-
ses Navigationssystem wurde vom Fachgebiet Flugsysteme und Regelungstechnik
der TU-Darmstadt eingehend in vielen Versuchsfahrten und unter verschiedensten
Bedingungen untersucht und stellte die Leistungsfa¨higkeit unter Beweis. Der Ko-
stenfaktor ist jedoch auch bei diesem Systeme erheblich.
Zu den Fahrzeugen mit einem Klasse II System za¨hlen Fahrzeuge, bei denen die
Anforderungen an die Qualita¨t und Integrita¨t an die Navigationslo¨sung geringer
sind. Im ETNA System wird hier eine Lo¨sung eingesetzt, die ausschließlich GPS
als Navigationssystem verwendet. Aufgrund der sehr unterschiedlichen Kostenfak-
toren fu¨r Klasse I und Klasse II Systeme, sind hier wiederum wirtschaftliche Gru¨nde
ausschlaggebend fu¨r die Auswahl eines Systems. Die Systeme unterscheiden sich in
2Beim Instrumentenlandesystem ILS mu¨ssen je nach Wetterbedingungen ILS-Kategorien CAT
eingehalten werden. Diese Kategorien setzen voraus, dass bestimmte Zonen um die Landebahn von
Flugzeugen und Fahrzeugen freigehalten werden mu¨ssen.
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den Kosten um Faktor 50, daher werden die Klasse 1 Systeme nur in ausgewa¨hlten
Fahrzeugen eingesetzt.
Es stehen somit 2 verschiedene Klassen von Navigationsgera¨ten zur Verfu¨gung, die
fu¨r diese Anwendung genutzt werden ko¨nnen.
1.2.5 Kommunikationssystem zwischen einem Leitstand und den Fahr-
zeugen
Leitsta¨nde, Fahrzeuginformationssysteme und der Informationsbroker beno¨tigen fu¨r
den Austausch der Positionsdaten, Meldungen, Routenvorgaben und viele weitere
Daten ein Kommunikationssystem. Am Flughafen Frankfurt existierte ein WLAN
(Wireless Local Area Network), welches fu¨r den zuverla¨ssigen Austausch der Daten
auf dem gesamten Rollfeld durch das ETNA System genutzt wird.
1.2.6 Anbindung an eine GPS-Differentialstation
Eine Verbesserung der Genauigkeit des GPS-Navigationssystems kann durch eine
GPS-Differentialstation erreicht werden. Diese stationa¨r stehende GPS-Station, er-
mittelt Korrekturdaten, die an den jeweiligen GPS-Empfa¨nger gesendet werden. Die
Korrekturdaten werden u¨ber den Informationsbroker an alle Fahrzeugnavigations-





























Abb. 1.3: ETNA Systemu¨bersicht
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1.2.7 Zwischenbilanz
ETNA hat wa¨hrend seiner mehrja¨hrigen Einsatzphase seine Funktionsfa¨higkeit und
Einsatzeffektivita¨t gezeigt, ist jedoch fu¨r eine breite Anwendung zu kostenintensiv.
Die Herausforderung der im Folgenden beschriebenen Forschungs- und Entwick-
lungsarbeit war es, eine weitgehend gleichwertige Navigationslo¨sung (die der Haupt-
kostentreiber bei ETNA ist) auf der Basis von vorhandener Onboard-Sensorik, oder
preiswerten in Massenproduktion hergestellten MEMS-Sensoren, zu erarbeiten.
1.3 Struktur der Arbeit
Der strukturelle Aufbau der vorliegenden Arbeit ist Abbildung 1.4 dargestellt. Be-
ginnend mit Kapitel 1 wird die Motivation und Zielsetzung dieser Arbeit dargestellt.
In Kapitel 2 werden zuna¨chst die klassischen Navigationsverfahren vorgestellt, an-
schließend wird auf die Anforderungen an die Navigation in sicherheitskritischen
Anwendungen eingegangen, mit einer klaren Abgrenzung zu Navigationsverfahren
mit Map-Matching-Technologie. Nach der Analyse der Problemstellungen findet in
diesem Kapitel eine Auswahl fahrzeugautonomer Navigationsverfahren statt, die in
dieser Arbeit entwickelt werden sollen. Die fu¨r diese Verfahren notwendigen Sensoren
und Navigationssysteme werden anschließend beschrieben.
In Kapitel 3 werden bereits existierende Verfahren zur autonomen Fahrzeugnaviga-
tion vorgestellt und um ein neues Verfahren erweitert. Mit diesem Verfahren soll die
Mo¨glichkeit geschaffen werden, sensorspezifische Fehler erkennen und korrigieren zu
ko¨nnen. Die Sensordatenfusion erfolgt in einem erweiterten Kalman-Filter, welches
mittels den Koppelnavigationsgleichungen und den Sensordaten die Positionslo¨sung
und die sensorspezifischen Korrekturfaktoren, wie Skalenfaktor- und Offsetfehler,
berechnet. Auf die Herkunft dieser Fehler, die vielfa¨ltige Ursachen haben, wird im
Anschluss eingegangen und es werden die notwendigen unbekannten Parameter be-
stimmt.
Zuna¨chst wird in Kapitel 4 das Versuchsfahrzeug beschrieben, welches ein wichtiger
Bestandteil zur Bewertung der Navigationsgenauigkeit ist. Die Ausru¨stung dieses
Fahrzeug ermo¨glicht die Generierung einer optimalen Referenztrajektorie, die im
Folgenden beschrieben wird. Anhand dieser Referenztrajektorie ko¨nnen die drei in
dieser Arbeit entwickelten Verfahren bezu¨glich ihrer Positionsgenauigkeit und Rich-
tungsgenauigkeit statistisch ausgewertet werden.
Die Arbeit schließt mit einer Zusammenfassung und einem Ausblick auf zuku¨nftige
Forschungsarbeiten in Kapitel 5 ab.
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Abb. 1.4: Struktur der Arbeit
2 Analyse bestehender Fahrzeugnavigationssy-
steme
Zuna¨chst werden in diesem Kapitel die klassischen Verfahren der Navigation
erla¨utert. Anschließend erfolgt die Erla¨uterungen der Problematik der Fahrzeug-
navigation in sicherheitskritischen Anwendungen und die Auswahl der fahrzeugau-
tonomen Verfahren die in dieser Arbeit betrachtet werden soll. Abschließend wird
eine U¨bersicht der Funktionsprinzipien der Sensoren und Systeme sowie eine Be-
schreibung von kommerziellen Fahrzeugnavigationssystemen dargestellt.
2.1 Klassische Einteilung der Navigationsverfahren
Die klassische Einteilung der Navigationsverfahren erfolgt nach [KF97] in folgende
Methoden:
• Verfahren zur Positionsbestimmung (Position-Fixing)
• Koppelnavigation (Dead-Reckoning)
• Integrierte Navigationssysteme (Integrated Systems)
2.1.1 Positionierverfahren
Es existieren verschiedene Mo¨glichkeiten zur Positionsbestimmung. Positionierver-
fahren sind Verfahren zur Bestimmung des eigenen Standortes mittels Positions-
standlinien zu gegebenen Fixpunkten. Dabei ko¨nnen natu¨rliche und ku¨nstliche Fix-
punkte benutzt werden. Die Einteilung erfolgt nach [BW99] in die Verfahren:
• Astronomische Navigation (Celestial Navigation)
• Terrestrische Navigation (Pilotage)
• Satellitennavigation (Global Navigation Satellite Systems GNSS)
• Funkpeilung (Radio Navigation)
2.1.1.1 Terrestrische Navigation
Die terrestrische Navigation ist die a¨lteste Methode der Navigation. Es werden Land-
marken durch Sichtpeilung fixiert, um die momentane Position zu bestimmen. Daher
wurde in den Anfa¨ngen der Seefahrt nur in Ku¨stenna¨he gesegelt, um die Sichtver-
bindung zu den Landmarken nicht zu verlieren.
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2.1.1.2 Astronomische Navigation
Die astronomischen Navigationsverfahren wurden schon in der Antike in der Seefahrt
eingesetzt. Die astronomische Navigation benutzt im Gegensatz zur terrestrischen
Navigation keine Landmarken, sondern die Sterne als Fixpunkte.
Zur Ermittlung des Standortes erfolgen die Peilungen zu den Sternen mittels Jakobs-
stab und Sextant, die nur bei unbedecktem Himmel bzw. bei Sicht zu den Sternen
eingesetzt werden ko¨nnen.
2.1.1.3 Satelliten-Navigation
Die Satellitennavigation basiert im Prinzip auf der astronomischen Navigation, mit
dem Unterschied, dass die Positionsstandlinien zu
”
ku¨nstlichen Sternen“, den Sa-
telliten, gebildet werden und zusa¨tzlich noch die Entfernungen zu den Satelliten
ermittelt werden. Heutzutage ist es das bekannteste Verfahren der Navigation und
wird in den unterschiedlichsten Bereichen eingesetzt. Es wurde bereits in Kapitel
2.4.3 na¨her erla¨utert. Das derzeit am ha¨ufigsten benutzte System ist das GPS, da
das russische System GLONASS erst ab dem Jahr 2009 zur kommerziellen Nutzung
freigegeben werden soll. Das europa¨ische System GALILEO wird derzeit entwickelt,
2009 sollen Experimentalsatelliten zur Verfu¨gung stehen und im Jahr 2011 soll der
volle operationelle Betrieb aufgenommen werden (siehe [DLR07]).
2.1.2 Koppelnavigationsverfahren
Die in dieser Arbeit verwendeten Verfahren zur Navigation eines Fahrzeuges basieren
auf den Regeln der Koppelnavigation (engl. dead reckoning). Die Koppelnavigation
wird nach [KF97] als Grundlage jeder Navigation angesehen.
Die Koppelnavigation kann zum einen zur Interpolation zwischen zwei Positionen,
zum anderen auch zur Extrapolation von einer bekannten auf eine zuku¨nftige Po-
sition eines Fahrzeuges durch Messung oder Bestimmung der Geschwindigkeit nach
Betrag und Richtung genutzt werden. Bei der Inertialnavigation werden zur Bestim-
mung der Geschwindigkeit die Beschleunigungen und zur Richtungsbestimmung die
Drehraten des Fahrzeugs gemessen und entsprechend koordinatenrichtig transfor-
miert, korrigiert und aufintegriert.
Da diese Messungen in bewegten Koordinatensystemen (Fahrzeug, Erde) erfolgen,
die entsprechende Umrechnungen erfordern, wird die detaillierte Beschreibung in Ka-
pitel 3 erfolgen, wobei auf typische Fehler solcher Messungen (Wind, Drift, Schlupf,
etc.) noch eingegangen werden wird.
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2.1.3 Integrierte Navigation
In der nachfolgenden Tabelle 2.1 wird die klassische Einteilung der Navigationsver-




Klassische Peil- Satelliten- Koppelnavigation Inertialnavigation
verfahren navigation
Sichtpeilung GPS Schiffslog/Kompass Plattformsysteme
Radionavigation GLONASS Luftdatennavigation Strap-Down
Sternennavigation GALILEO Doppler-Navigation
Kreisel/Hodometer
Tabelle 2.1: Integrierte Navigation, Positionierverfahren, Kinematische Navi-
gation
Nach Tabelle 2.1 werden die Koppelnavigations- und Inertialnavigationsverfahren
weiterhin zur kinematischen Navigation zusammengefasst, da fu¨r die Berechnung
der Position anhand der gemessenen Signale (Fahrzeug-Geschwindigkeit bzw. Be-
schleunigung) eine kinematische Beschreibung notwendig ist.
Ziel der integrierten Navigation ist es, durch die Nutzung verschiedener Syste-
me/Sensoren und Verfahren, eine Redundanz herzustellen und dadurch die Genauig-
keit und Verfu¨gbarkeit zur steigern. Durch Kombination mehrerer Systeme entsteht
die Mo¨glichkeit zur Erkennung und Isolation fehlerhafter Messwerte, was zu einer
Steigerung der Zuverla¨ssigkeit und Genauigkeit fu¨hrt.
Tabelle 2.2 zeigt die Vorteile der integrierten Navigation durch Einsatz zweier sich
erga¨nzender Verfahren. Diese erga¨nzen sich optimal in den einzelnen Systemeigen-
schaften. Nach [KF97] ko¨nnen mehrere identische Sensoren eingesetzt werden (Par-
allele Redundanz) oder unterschiedliche Sensoren mit verschiedenen Fehlerquellen
verwendet werden (komplementa¨re Redundanz).
Die Verwendung von
”
low-cost“ Sensorik in der integrierten Navigation erscheint
sinnvoll zur Erkennung von Ausfa¨llen und U¨berbru¨ckung von Kurzzeitfehlern.
Der wohl bekanntesten Systemgruppe geho¨ren die in Kapitel 2.4.3.3 beschriebene
”
KFZ-Navigationssysteme“ an, welche Geschwindigkeitsmessung, Lenkwinkelmes-
sung, Straßenkarten-Information und GPS-Positionsmessung kombinieren und da-
durch eine gewisse Fehlertoleranz erreicht haben.
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Koppelnavigation GPS integrierte Navigation
Position - sehr gut sehr gut
Geschwindigkeit sehr gut gut sehr gut
Dynamik sehr gut schlecht sehr gut
Langzeitstabilita¨t schlecht sehr gut sehr gut
Sto¨rbarkeit nicht sto¨rbar leicht sto¨rbar nicht sto¨rbar
Tabelle 2.2: Vorteile der integrierten Navigation nach [Lo¨f02]
2.2 Problemstellungen in sicherheitskritischen Anwendun-
gen
Wie bereits in Kapitel 1.2 beschrieben sind in der Anwendung ETNA sehr spe-
zielle Anforderungen an die Navigationslo¨sung zu erfu¨llen. Diese sind zum einen
zeit- und zum anderen sicherheitskritisch. Feuerwehrfahrzeuge auf Flugha¨fen haben
laut der ICAO die Anforderung innerhalb von drei Minuten (2 Minuten) am Ein-
satzort einzutreffen. Diese Forderungen ist jedoch bei schlechten Wetterbedingungen
nur schwer einzuhalten. Beru¨cksichtigt man Flugunfallstatistiken die die Wetterbe-
dingungen analysieren, wie in [Aer07] dargestellt, treten Unfa¨lle erho¨ht bei diesen
Wetterbedingungen auf (siehe Abb. 2.1).
Abb. 2.1: Flugunfall-Statistik nach [Aer07]
Ein Beispiel eines Flugunfalls zeigt, welche Vorteile ein Navigationssystem bringen
kann. In Jahr 2004 ereignete sich ein Flugunfall am Flughafen Mu¨nchen (siehe BFU-
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Flugunfallbericht [Bun04]). Das Flugzeug ist aufgrund einer technischen Sto¨rung nur
3 km vor dem Flughafen Mu¨nchen auf einer Ackerfla¨che notgelandet. Die Alarmie-
rung der Rettungskra¨fte erfolgte bereits um 8.09 Uhr, wobei das Flugzeug gegen 8.16
Uhr gelandet ist. Die Rettungskra¨fte, die nicht mit einem Navigationsgera¨t ausge-
stattet waren, wurden von der Besatzung des Flugzeugs zum Unfallort gelotst und
sind dort erst um 8.34 Uhr eingetroffen. Das bedeutet dass die Einsatzkra¨fte nach
Bekanntgabe der Position ca. 18 min beno¨tigt haben um das Ziel zu erreichen. Auf-
grund der schlechten Wettersituation hatte die Rettungskra¨fte große Schwierigkeiten
den Einsatzort zu finden.
In Alarm-U¨bungen der Feuerwehr des Frankfurter Flughafens wurde ebenfalls fest-
gestellt, dass Fahrzeuge nicht oder erst zu spa¨t am Einsatzort eintreffen ko¨nnen.
Erfahrene Rettungsfahrzeugbesatzungen haben sich auf dem ihnen bekannten Flug-
hafen verirrt. Dieser Fall kann vor allem bei Nebel oder Nacht eintreten. Um diese
Problem zu lo¨sen wurde fu¨r den Flughafen Frankfurt das System ETNA (siehe Kapi-
tel 1.2) entwickelt. An dieses System wurden die Forderung gestellt dass der CEP95
des Positionsfehler unter 5 Meter liegen soll, um dadurch eine sehr zuverla¨ssige und
genaue Navigationslo¨sung zu erhalten.
Im Flughafenbereich treten erschwerte Umgebungsbedingungen durch Abschattung
bzw. Fehler durch Mehrwegausbreitung durch Geba¨ude und Flugzeuge auf, sowie
Probleme durch die erho¨hte Funklast und Wetterbedingungen (Schnee). Hierbei
wurden in der Evaluationsphase von fu¨nf low-cost GPS Empfa¨ngers, fu¨r das ET-
NA System, Ausfa¨lle von bis zu einer Minute festgestellt (siehe [Hon03]).
Ein GPS Empfa¨nger allein (Map-Matching scheidet aus, siehe Kap. 1.1) erfu¨llt die
Forderungen fu¨r ein derartiges System nicht. Zur Lo¨sung dieses Problems und zum
Erreichen der Navigationsgenauigkeit wurden daher als ersten Prototypen eine 3-
Achs-Laserkreisel-Inertialnavigationseinheit in Verbindung mit GPS (integrierte Na-
vigation) eingesetzt.
Zur Reduzierung des Kostenfaktors wurde der Inertialteil der Navigationslo¨sung auf
einen faseroptischen Kreisel reduziert und die Navigation in einem ebenen Koordi-
natensystem gerechnet. Die beiden Kreiselsysteme werden in Kapitel 2.4 beschrie-
ben. Der GPS-Empfa¨nger dieser Systeme wurde jeweils mit Differential-GPS Kor-
rekturdaten einer lokalen Referenzstation versorgt um dadurch eine ho¨chst mo¨gli-
che Genauigkeit zu erzielen. Zusa¨tzlich werden die Onboard-Systeme der ETNA
Lo¨sung sta¨ndig in eingeschalteten Zustand betrieben. Dies bietet den Vorteil, dass
das System keine Zeit zum Starten des Inertialnavigationssysteme fu¨r das Alignment
beno¨tigt, sowie der GPS Empfa¨nger keinen Kaltstart durchfu¨hren muss. Eine weite-
re Verbesserung kann gewa¨hrleistet werden durch den Einsatz eines GPS Repeaters
in der Halle in der die Fahrzeuge abgestellt sind. Dadurch kann der GPS-Empfa¨nger
GPS-Ephemeriden Daten empfangen und bei einem Alarmstart sehr schnell eine
valide Positionslo¨sung liefern.
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Mit den zuvor genannten Inertialnavigationssystem steht eine Technologie zur
Verfu¨gung, die fu¨r den Einsatz in ETNA geeignet sind. Jedoch ist das gro¨ßte Defizit
der Lo¨sungen der hohe Preis der einer breiten Einfu¨hrung dieser Systeme entgegen-
steht.
Somit besteht Bedarf an einer neuen wissenschaftlichen Lo¨sung fu¨r die zahlreiche
Einfu¨hrung der Navigationssysteme in einer derartigen Anwendung. Daher wird in
dieser Arbeit ein Ansatz verfolgt eine bordautonome Navigationslo¨sung zusa¨tzlich
zu einem GPS Empfa¨nger einzusetzen, mit der GPS-Ausfa¨lle u¨berbru¨ckt und Po-
sitionsfehler erkannt und isoliert werden ko¨nnen, die aber um den Faktor > 20
kostengu¨nstiger als die bisherige Lo¨sung ist, ohne die bisher erreichte Navigations-
genauigkeit in Frage zu stellen.
2.3 Auswahl fahrzeugautonomer Navigationsverfahren
Das einzige System zur direkten Bestimmung der Position mit ausreichender Ge-
nauigkeit ist derzeit das GPS. Ein zweites System Galileo befindet sich momentan
im Aufbau (siehe 2.4.3.1.3), sowie das nicht mehr in Betrieb befindliche GLONASS
(siehe 2.4.3.1.2). Da derzeit nur ein System zur Verfu¨gung steht, mu¨ssen fu¨r die not-
wendige bordautonome Lo¨sung Koppelnavigationsverfahren eingesetzt werden, die
es ermo¨glichen durch Integration der Geschwindigkeit, bzw. doppelten Integration
der Beschleunigungen den zuru¨ckgelegten Weg zu bestimmen. In Kombination damit
wird eine Drehraten-Integration oder eine direkte Bestimmung des Kurses durch-
gefu¨hrt, wodurch anschließend eine Berechnung der Positionsa¨nderung mo¨glich ist.
Somit soll es mo¨glich sein, GPS-Fehler detektieren und isolieren zu ko¨nnen, sowie
Ausfa¨lle des GPS zu u¨berbru¨cken. Map-Matching Verfahren werden hier bewusst
ausgeschlossen, da in diesen Anwendungsfall die Fahrzeuge nicht an Straßen ge-
bunden sind, sondern sich frei bewegen ko¨nnen. Kommerzielle Navigationssysteme
mit Map-Matching Verfahren werden in 2.4 beschrieben, um die Merkmale des hier
gewa¨hlten Ansatzes damit vergleichbar zu machen.
Als Grundsystem zur Feststellung der Ausgangsposition wird das GPS verwendet
werden, welches eine direkte und absolute Positionsbestimmung (im WGS84 Koor-
dinatensystem) ermo¨glicht (siehe Kap. 2.4).
Fu¨r die dann folgende Koppelnavigationslo¨sung wird mindestens ein Sensor zur Weg-
messung und mindestens ein Sensor zur Richtungsbestimmung eingesetzt.
Tabelle 2.3 zeigt mo¨gliche Sensorkombinationen zur Berechnung einer Koppelnavi-
gationslo¨sung. Die Sensoren werden im anschließenden Kapitel 2.4 ausfu¨hrlich be-
schrieben.
Aus diesen neun mo¨glichen Verfahren der Tabelle 2.3 wurden drei ausgewa¨hlt, die
in dieser Arbeit untersucht wurden. Der Vorzug wurde dabei Sensoren gegeben, die
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```````````````Sensor
Verfahren
1 2 3 4 5 6 7 8 9
Hodometer X X X
Beschleunigungsmesser X X X
Doppler-Radar X X X
Drehratenmesser X X X
Magnetometer X X X
Differential-Hodometer X X X
Tabelle 2.3: Sensorkombinationen
schon ab Werk in vielen Fahrzeugen zu finden sind. Magnetometer und Doppler-
Radar stehen meist nicht zu Verfu¨gung.
Das Magnetometer hat daru¨ber hinaus mehrere Nachteile, die eine pra¨zise Navigati-
on erschweren. Die Fehleranfa¨lligkeit bei elektromagnetischen Feldern (vgl. [Aus99])
innerhalb und außerhalb des Fahrzeugs ist ein Punkt, sowie Kompassdreh- und
Beschleunigungsfehler. Das Magnetometer wird daher in dieser Arbeit nicht beru¨ck-
sichtigt.
Das Doppler-Radar wurde ebenfalls ausgeschlossen, da die Funktion bei schlechtem
Fahrbahnzustand, wie Eis, Schnee oder Laub stark eingeschra¨nkt ist.
Die Berechnung der Geschwindigkeit aus den Beschleunigungsmesswerten ist auf-
wendig, da hierzu in der Regel drei Beschleunigungsmesser und ihre Lage im Raum
bekannt sein mu¨ssen. Des Weiteren muss der Einfluss der Erdbeschleunigung sowie
der Einfluss der Erddrehung mit einbezogen werden, da andernfalls deren Fehlerein-
flu¨sse zu groß werden.
Dies fu¨hrt bei konsequenter Durchfu¨hrung zu einem vollsta¨ndigen Strap-Down Sy-
stem mit drei Beschleunigungsmessern und drei Drehratenmessern zu einer relativ
komplexen Berechnung. Will man ein solches System mit heutigen low-cost Senso-
ren (MEMS) realisieren, stellt sich die Frage ob die heute erreichte Genauigkeit der
MEMS Sensoren hinreichend ist.
Versuche in der Arbeit [Mit05] haben gezeigt, dass ohne eine ada¨quate Stu¨tzung des
Systems eine performante Positionsrechnung mit low-cost Sensoren nicht mo¨glich
ist. Die Hauptursache hierfu¨r sind die sich relativ schnell einstellenden Fehler in
Roll- und Nicklage, besonders jedoch die Azimut Fehler.
Das Hodometer stellt ein Mittel zur Wegla¨ngenmessung dar, da der Einsatz der
Fahrzeuge auf dem Flughafenvorfeld meist auf einer ebenen Fla¨che mit homogenen
Untergrund stattfindet. Das Fahrzeuggewicht und die Konfiguration der Rettungs-
fahrzeuge schließen Antriebsschlupf weitgehend aus oder Beschra¨nken es auf ku¨rzeste
Zeitabschnitte, sodass die Verwendung von Hodometer in Verbindung mit GPS ein
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erfolgversprechender Ansatz zu sein scheint. Fahrzeuge mit ABS-System besitzen
meist ein digitales Signal des Hodometers. Wobei untersucht werden wird, inwieweit
dies direkt fu¨r die Aufgabenlo¨sung zu verwenden ist.
Will man die in ETNA realisierte Lo¨sung mit bisherigem geringsten Aufwand (fa-
seroptischer Kreisel und Hodometer) zu wesentlich geringeren Kosten substituieren,
bedarf es einer Lo¨sung die (ausgehend von einer bekannten Fahrzeugausrichtung) die
Fahrtrichtung des Fahrzeugs kontinuierlich bestimmt. Hierzu werden zwei Lo¨sungen
gesehen.
Drehratenmesser in MEMS Technologie finden sich in heutigen ESP-Systemen eben-
falls in vielen Fahrzeugen. Die Genauigkeit dieser Drehratensensoren hat sich in den
letzten Jahren sehr stark verbessert, was nun einen Einsatz in der Navigation mo¨glich
erscheinen la¨sst und deshalb untersucht werden soll.
Moderne Fahrzeuge ko¨nnen aus dem ABS, Hodometer-Signale fu¨r jedes Rad liefern.
Damit ist diese Information nicht nur redundant vorhanden, sondern man kann
versuchen aus der Differenz der Hodometersignale (rechts / links) und deren hoher
Auflo¨sung auf die Drehgeschwindigkeit des Fahrzeugs um die Hochachse zu schließen.
Aus diesem Grund wird die Differential-Hodometer Lo¨sung als eine der Alternativen
mit verfolgt.
Alle Koppelnavigationsverfahren beno¨tigen eine sehr pra¨zise Anfangsposition, so-
wie Anfangsausrichtung bei Stillstand des Fahrzeugs. Erst wenn diese Bedingungen
erfu¨llt sind wird eine pra¨zise Koppelnavigation mo¨glich. Fu¨r diesen Anfangszustand
kann nur das GPS System genutzt werden, als Grundlage fu¨r alle in dieser Arbeit be-
trachteten Verfahren. Fehler die dann bei der laufenden Positionsbestimmung vom
GPS entstehen, ko¨nnen anschließend von einer integrierten Navigationslo¨sung er-
kannt werden.
Die Auswahl fu¨r die Koppelnavigationslo¨sung ist daher auf Verfahren mit einem
Hodometer zur Wegmessung gefallen. Die Richtungsbestimmung erfolgt im ersten
betrachteten Verfahren mit einem Drehratenmesser (MEMS).
Die zweite Methode nutzt ausschließlich die Informationen von den Hodometern,
wobei die Richtungsbestimmung anhand des Unterschiedes in der Raddrehzahl zwi-
schen linkem und rechtem Rad bei Kurvenfahrt erfolgt.
Die Anfangsausrichtung des Fahrzeugs ist die wichtigste Information fu¨r die Startbe-
dingung der Koppelnavigation. Fu¨r diese Fahrzeugart kann die Anfangsausrichtung
u¨ber eine Handlungsanweisung (geradliniges Einparken) und Abspeichern der letz-
ten Fahrzeugausrichtung, ermittelt aus mehreren GPS Positionen (Track) erreicht
werden. Daru¨ber hinaus wird auch der initiale Teil des Tracks bei einem Alarmstart
geradlinig sein, sodass dies fu¨r eine erneute Validierung genutzt werden kann. Dazu
muss in der Halle die Versorgung der GPS-Empfa¨nger mit Ephemeriden Daten u¨ber
einen Repeater gewa¨hrleistet sein.
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Richtungsfehler resultieren nahezu immer in einer schlechteren Positionslo¨sung (vgl.
[BW99]). Um eine mo¨glichst pra¨zise Richtungsinformation erzielen zu ko¨nnen, er-
folgt in einem dritten Verfahren die Richtungserfassung redundant. Das somit viel-
versprechendste Verfahren, welches in dieser Arbeit umgesetzt wird, ist eine Kombi-
nation eines Drehratenmessers und eines Differential-Hodometers. Dieses Verfahren
verspricht die effektivste Fehlererkennung.
2.4 Sensoren und Fahrzeugnavigationssysteme
Nachdem im Vorherigen die grundsa¨tzlichen Navigationslo¨sungen skizziert worden
sind, sollen nunmehr die Navigationslo¨sungen einer detaillierten Analyse unterzogen
werden.
Hierbei wird auf die Ergebnisse von ETNA aufgesetzt, die gezeigt haben, dass man
im Flughafenbereich erfolgreich eine Navigation aufbauen kann, die ein ebenes,
2-achsiges Koordinatensystem mit einer vereinfachten Sensorausru¨stung benutzt.
Selbstversta¨ndlich wird diese Hypothese im Verlauf dieser Arbeit durch Vergleiche
mit einer komplexen (vollsta¨ndigen) Navigationslo¨sung hinterfragt.
Die Navigationslo¨sung kann u¨ber verschiedene Sensoren bestimmt werden. Es wird
hierbei in drei Arten von Sensoren bzw. Systemen unterteilt:
• Sensoren zur Wegla¨ngenbestimmung
• Sensoren zur Richtungsbestimmung
• Systeme zur Positionsbestimmung
Innerhalb dieses Kapitels werden die wichtigsten derzeit verfu¨gbaren Sensoren dieser
drei Arten vorgestellt und auf existierende Fahrzeugnavigationssysteme, die kom-
merziell zu erwerben sind, eingegangen.
2.4.1 Sensoren zur Wegla¨ngenbestimmung
Zur Berechnung der Wegla¨nge aus fahrzeuginternen Sensoren ko¨nnen Hodometer,
Beschleunigungsmesser und Dopplersensoren eingesetzt werden.
2.4.1.1 Hodometer
Die einfachste Mo¨glichkeit der Wegla¨ngenbestimmung stellt das Hodometer dar.
Die direkte Messung der von einem Rad durchlaufenen Winkelinkremente bzw. der
Radumdrehungen mit einem Impulsgeber (magnetisch/optisch) ermo¨glicht die Be-
rechnung der zuru¨ckgelegten Wegstrecke unter Beru¨cksichtigung des Reifenradius.
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Die Messung erfolgt im spurfesten Koordinatensystem. Es kann daru¨ber hinaus die
momentane Geschwindigkeit ermittelt werden, indem die sensierten Weginkremente
auf ein zeitliches Abtastintervall bezogen und somit die mittlere Geschwindigkeit im
Abtastintervall berechnet werden kann.
Es existieren verschiedene Bauarten von Hodometern. Nach [BW99] sind bekannte-
sten sind
• Mechanische und elektromechanische Sensoren
• Sensoren mit Reed-Kontakt (Schutzgaskontakt)
• Gera¨te mit Hallsensoren
• Elektrooptische Verfahren
• Induktive Sensoren
Die magnetischen Verfahren (induktive Sensoren und Hallsensoren) bieten den Vor-
teil, dass sie weitgehend unempfindlich gegenu¨ber Schmutz und Vibration sind.
Die Messung erfolgt beru¨hrungslos und erfu¨llt ho¨chste Anforderungen. Magnetische
Sensoren werden daher von den einer Vielzahl von ABS Systemen verwendet(vgl.
[Rob03]).
2.4.1.2 Beschleunigungssensoren
Die Messung linearer Beschleunigungen erfolgt nach dem Prinzip der Kraftmessung.
Eine federnd aufgeha¨ngte Testmasse erfa¨hrt eine Auslenkung proportional zur Be-
schleunigung. Die Berechnung der Beschleunigung erfolgt nach dem Newton’schen
Gesetz:
F = m · a (2.1)
Der schematische Aufbau ist in Abbildung 2.2 gezeigt.
Traditionell existieren zwei verschiedene Arten von Beschleunigungssenso-
ren, die sich in der Art der Masselagerung unterscheiden, der Pendel-
Beschleunigungsmesser (kraftkompensierte Pendel-Beschleunigungsmesser Abbil-
dung 2.3) und Schwingquarz-Beschleunigungsmesser (Abbildung 2.5).
Pendelbeschleunigungsmesser, wie in Abbildung 2.3 gezeigt, bestehen aus einem
einseitig gelagertem Pendel. Dieses Pendel mit einer bestimmten Masse erfa¨hrt bei
Beschleunigung ebenfalls eine Auslenkung. In der praktischen Ausfu¨hrung wird das
Pendel durch Magnetkraft in der Ausgangslage gehalten. Der erforderliche Spulen-
strom des Elektromagneten zur Erzeugung der Gegenkraft ist proportional zur Be-
schleunigung. Ein detaillierter Aufbau eines solchen Pendelbeschleunigungsmesser
ist Abbildung 2.4 zu entnehmen.
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Abb. 2.2: Schematisches Modell eines Beschleunigungssensors
Abb. 2.3: Pendelbeschleunigungsmesser nach [Sto97]







Abb. 2.4: Prinzip eines Pendel-Beschleunigungsmessers (nach [Sch97b])
Die Regelspannung UR zur Positionsregelung der Probemasse ist proportional zur
gesuchten Beschleunigung. Nach Kalibrierung und Bestimmung des Skalenfaktors
qac, la¨sst sich das Drehmoment bestimmen zu:
M = qac · UR (2.2)
Mit dem Abstand lM der Probemasse von dem Lager folgt fu¨r das mechanische
Drehmoment:
M = F · lM (2.3)




m · lM · UR (2.4)
Winkelbeschleunigungen werden vom Pendel-Beschleunigungsmessers mitsensiert.
Zur Reduzierung dieses Fehlereinflusses werden die Pendel sehr kurz ausgefu¨hrt
([Sch97b]).
Ein Beispiel fu¨r einen vielfach eingesetzten Beschleunigungsmesser ist der Qflex Sen-
sor der Firma Honeywell (z.B. QA2000 aus Honeywell H-764 [Hon06b] und [Hon93]).
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Schwingquarz-Beschleunigungsmesser, oder auch Vibrationsbeschleunigungsmesser
genannt, erreichen bisher noch nicht die Genauigkeit von Pendelbeschleunigungs-
messern. Sie haben jedoch den Vorteil, dass der Einfluss von Winkelbeschleunigun-
gen recht gering ist und sie ein digitales Ausgangssignal liefern. Die Funktionsweise
beruht auf folgendem Prinzip:
Eine Saite wird mit einer Masse beschwert und in Schwingung versetzt. Die Eigen-
frequenz dieses Systems a¨ndert sich entsprechend der in Saitenrichtung wirkenden
Beschleunigung, die A¨nderung der Eigenfrequenz ist ein Maß fu¨r die Beschleunigung.
Abbildung 2.5 zeigt den schematischen Aufbau.
m
a
Abb. 2.5: Funktionsprinzip eines Schwingquarz-Beschleunigungsmessers





Abb. 2.6: Aufbau eines Schwingquarz-Beschleunigungsmessers nach [Sch04b]
Die Quarz-Kristalle werden mit Hilfe eines Oszillators zum Schwingen angeregt.
Gemessen wird die Differenzfrequenz der resultierenden Schwingungen, welche pro-
portional zur Beschleunigung ist (z.B. Accelerex RBA-500 [Hon06a]).
Konventionelle Beschleunigungsmesser haben aufgrund ihres vielfachen Einsatzes
und langja¨hrigen Entwicklung eine hohe Zuverla¨ssigkeit und robustes Verhalten.
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Zwar messen sie auch Sto¨rungen in einem weiten Frequenzbereich mit, durch die
nachfolgende Integration des Beschleunigungssignals werden alle mittelwertfreien
Sto¨rungen ausgeglichen.
Eine Schwierigkeit stellen jedoch die nicht mittelwertfreien Sto¨rungen oder Eigen-
fehler dar. Die zweifache Integration des Signals zur Berechnung des zuru¨ckgelegten
Wegs fu¨hrt dazu, dass kleine Fehler von z.B. 1mg nach 100 Sekunden einen Ge-
schwindigkeitsfehler von 1 ms und einen Positionsfehler von 50m bewirken.
Besonders zu beru¨cksichtigen ist bei einer Navigationslo¨sung in einem ebenen, erd-
parallelen Koordinatensystem der Einfluss der Gravitation. Hier wird zuna¨chst an-
genommen, dass der Gravitationsvektor vom Beschleunigungsmesser nicht gemessen
wird. Ein Winkelfehler im Nickwinkel θ oder Rollwinkel3 φ von 0,06◦ fu¨hrt zu einem
Fehler von 1mg durch den Einfluss der Gravitation (s. Abb. 2.7). Will man diesen
Fehler kompensieren, muss man die Lagewinkel θ und φ ermitteln.
Die exakte Bestimmung der Lagewinkel θ und φ ist sehr aufwendig, und kann im
Stand durch drei Beschleunigungsmesser in allen drei Raumachsen ermittelt wer-
den. In der Bewegung sind zusa¨tzlich drei Drehratenmesser und eine vollsta¨ndige
Strap-Down Rechnung notwendig. Bei der hier gewa¨hlten Lo¨sung wird man mit
Hilfe von Scha¨tzalgorithmen versuchen, diese Fehler auszugleichen, um die Lo¨sung
vorraussetzungsgema¨ß kostengu¨nstig zu halten.
Gravitation
Horizontalebene
Abb. 2.7: Auswirkung eines Nickwinkelfehlers
Weitere mo¨gliche Fehlerquellen von Beschleunigungsmessern sind: (nach [BW99]):
• Nullpunktsfehler (kalibrierbarer Bias und nicht kalibrierbarer Restfehler)
• Skalenfaktorfehler
• Fehlereinfluss durch Rotation
• Fehlereinfluss durch Vibration
3In der Fahrzeugtechnik auch als Wankwinkel bezeichnet.
2.4 Sensoren und Fahrzeugnavigationssysteme 27
2.4.1.3 Doppler-Messung
Die Geschwindigkeitsmessung kann auch per Doppler-Radar durchgefu¨hrt werden,
welche den Vorteil hat, dass die Geschwindigkeitsmessung schlupffrei und un-
abha¨ngig vom Raddurchmesser bzw. der Profiltiefe des Rades ist. Der Doppler-
Effekt entsteht bei einer Relativbewegung zwischen einem Wellensender und einem
Wellenempfa¨nger. Bei Vera¨nderung des Abstands zwischen dem Sender und dem
Empfa¨nger a¨ndert sich die Frequenz des Signals. Ultraschall- oder Radarsignale
werden schra¨g auf den Boden abgestrahlt. Anhand der Dopplerverschiebung der
reflektierten Wellen kann die Geschwindigkeit und die zuru¨ckgelegte Strecke be-
stimmt werden. (vgl. [Kee95]). Dopplerradar-Hodometer werden hauptsa¨chlich im
Schienenverkehr als redundanter Sensor zur Geschwindigkeitsmessung eingesetzt.
Bei ungu¨nstigem Fahrbahnzustand, wie Bedeckung durch Eis, Schnee oder Laub,
ist die Funktion eingeschra¨nkt.
2.4.2 Sensoren zur Richtungsbestimmung
Zur Richtungsbestimmung ko¨nnen Magnetometer und Drehratensensoren, sowie das
Differential-Hodometer eingesetzt werden, die im Folgenden beschrieben werden.
2.4.2.1 Magnetometer
Durch Messung des Erdmagnetfeldes wird die Nordrichtung bestimmt und anhand
der momentanen Winkeldifferenz eine Kurswinkelbestimmung durchgefu¨hrt. Dieser
Sensor ist frei von Driftverhalten und liefert eine absolute Richtungsangabe. Pro-
blematisch beim Magnetometer ist jedoch dass die o¨rtliche Missweisung korrigiert
werden muss und ebenso ihr zeitlicher Verlauf. Weiterhin wird die Messgenauigkeit
durch jegliche Magnetfelder gesto¨rt. Das bedeutet, dass Sto¨rungen der Magnetfeld-
messung durch elektromagnetische Felder, innerhalb und außerhalb des Fahrzeugs,
wie z.B. Hochspannungsleitungen, große Stahlbauten, jegliche elektrische Verbrau-
cher im Fahrzeug ausgelo¨st werden ko¨nnen (siehe auch [Aus00]). Zwar ko¨nnen stati-
ona¨re fahrzeuginterne Sto¨rungen kompensiert werden, durch die starke Abha¨ngigkeit
von externen und variablen magnetischen Sto¨rfeldern, ist der Einsatz im Fahrzeug
fu¨r pra¨zise Anwendungen nicht geeignet.
Hinzu kommt dass die dynamischen Eigenschaften des Magnetometers durch das
Auftreten von Drehfehlern fu¨r die hier anstehende Anwendung ungeeignet sind. In
Luftfahrzeugen und Schiffen werden Magnetometer zwar noch verwendet, jedoch
prima¨r als Backup Gera¨te zur U¨berbru¨ckung des Ausfalls der Pra¨zisionsnavigation.
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2.4.2.2 Drehratensensoren
Verwendet man Drehratensensoren zur Richtungsbestimmung hat man das
grundsa¨tzliche Problem dass man zuna¨chst eine Anfangsausrichtung kennen muss.
Erst danach kann die Richtungsbestimmung durch Integration der Winkelgeschwin-
digkeit erfolgen. Dabei wird die Drehrate vom Drehratenmesser gemessen, anschlie-
ßend u¨ber der Zeit aufintegriert und zu Anfangswinkel aufaddiert und somit die
neue Richtung bestimmt. Drehratenmesser ko¨nnen durch pra¨ventive Massnahmen
unabha¨ngig von elektromagnetischen Sto¨rfeldern gemacht werden und es lassen sich
damit die Probleme die bei Magnetfeldsensoren auftreten vermeiden.
Es existieren mechanische, optische und elektronische Sensoren zur Bestimmung der
Drehrate die im Weiteren vorgestellt werden.
2.4.2.2.1 Differentialhodometer
Werden zwei Wegla¨ngensensoren an gegenu¨berliegenden Fahrzeugseiten eingesetzt,
so ko¨nnen der zuru¨ckgelegte Weg und die Richtungsa¨nderung des Fahrzeugs be-
stimmt werden. Die unterschiedlichen Wegstrecken, die vom linken und rechten Rad
bei Kurvenfahrt zuru¨ckgelegt werden beschreiben Kreisbo¨gen, deren Kru¨mmungs-
radius berechnet werden kann. Aus den Kru¨mmungsradius und dem zuru¨ckgelegten
Weg kann die Richtungsa¨nderung bestimmt werden. Die Differentialhodometrie kann
sowohl an der Vorderachse als auch an der Hinterachse eines Fahrzeugs angewendet
werden. Die genaue Beschreibung des Verfahrens erfolgt in Kapitel 3.1.2
2.4.2.2.2 Mechanischer Kreisel
Mechanische Kreisel sind die a¨ltesten eingesetzten Drehratenmesser. Sie wurden
anfangs als Kurskreisel und als ku¨nstlicher Horizont im Flugzeug eingesetzt. Erst
spa¨ter in den fu¨nfziger Jahren wurden die mechanischen Kreisel zur Inertialnaviga-
tion in Flugzeugen und Unterseebooten eingesetzt ([Dep06]). Das erste eingesetzte
Inertialnavigationssystem wurde auf dem ersten nukleargetriebene U-Boot der Welt,
der USS Nautilus eingesetzt. Die mechanischen Kreisel wurden u¨ber die Jahre in ih-
rer Funktion optimiert und za¨hlen zu den genauesten Kreiselsystemen.
Die Abbildung 2.8 zeigt den Aufbau eines einachsig gefesselten Kreisels (eng-
lisch:single degree of freedom gyro - SDG). Die Funktion dieses Wenderatengebers
ist ebenfalls das Grundprinzip jedes mechanischen Kreisels.
Der Rotor dreht sich mit hoher Geschwindigkeit um die Drehachse. Wird ein Dreh-
moment auf die Eingangsachse ausgeu¨bt, so versucht der rotierende Kreisel aus-
zuweichen. Dies kann er aufgrund der Fesselung nur durch die Pra¨zession um die
Ausgangsachse. Das Moment in der Ausgangsachse ist bei konstanter Drehzahl um








Abb. 2.8: Prinzipdarstellung eines einachsigen Wenderatengebers nach
[Dep06]
die Drehachse und kleiner Auslenkung von der Ruhelage direkt proportional zur
Drehgeschwindigkeit um die Eingangsachse.
Damit die Lage beibehalten wird, wird ein Gegenmoment durch eine Hebel-Feder-
Anordnung oder durch einen Torque-Motor aufgebracht (siehe Abbildung 2.8). Die
Lagerung der Ausgangsachse muss stabil konstruiert sein, da die Momente und Ge-
wichtskra¨fte in dieser Achse wirken. Andererseits ist die Ausgangsachse die sensitive
Achse, deren Lager mo¨glichst reibungsfrei sein mu¨ssen. Diese Forderungen sind nur
mit hohem konstruktivem Aufwand mo¨glich, da andernfalls die Messgenauigkeit re-
duziert wird. Nach [Dep06] liegt die Genauigkeit eines STG im Bereich von 100 Grad
pro Stunde.
Eine verbesserte Variante des STG ist der Dynamically Tuned Gyro (DTG). Der
Vorteil des DTG ist die Messung in zwei Achsen mit einem System. Er umgeht die
Schwa¨che des einachsigen Kreisels und ermo¨glicht eine Messung in zwei Achsen mit
nur einem System. Die schematische Abbildung eines DTG ist in Abbildung 2.9 zu
sehen.
Der DTG braucht fu¨r den Betrieb prinzipiell keine Lagerflu¨ssigkeit und ist robuster
gegenu¨ber Temperaturschwankungen als der STG. Der Rotor ist durch Blattfedern
zweiachsig kardanisch aufgeha¨ngt, frei beweglich und vom Antrieb entkoppelt, so-
fern die Auslenkungen um die zentrale Antriebsachse klein sind (siehe Abbildung
2.10). Auf den Ring wirken Tra¨gheitsmomente durch die Rotation, die von den
Blattfedern aufgenommen werden. Bei einer charakteristischen Resonanz-Drehzahl
entsteht ein Gleichgewichtszustand, bei dem sich alle auf den Rotor wirkenden Mo-









Abb. 2.9: Schematische Darstellung eines DTG (aus [Dep06])
mente aufheben, da die Tra¨gheitsmomente vom Quadrat der Drehzahl abha¨ngen
und die Federmomente konstant sind. Der frei bewegliche Rotor widersetzt sich je-
der aufgezwungenen Drehbewegung senkrecht zur Rotorachse. Die Nachfu¨hrung des
Rotors relativ zum Kreiselgeha¨use geschieht durch den Torquer, der das Gegenmo-
ment aufbringt. Der Torquer-Strom ist ein direktes Maß fu¨r die aufgebrachte Dreh-
rate. Durch die Entkopplung des Rotor-Rings vom Antriebsmotor und der freien
Bewegung in den Messachsen ist der DTG ein hochpra¨zises Kreiselsystem fu¨r hoch-
genaue Navigationsanlagen. Die typische Genauigkeiten bewegen sich im Bereich von
1 Grad pro Stunde (siehe [Dep06]). Die sehr geringen, nicht kalibrierbaren Restfeh-
ler ermo¨glichen den Einsatz in Rahmenplattformen (siehe auch [BW99]). Nachteile
des DTGs sind die hohe Empfindlichkeit gegen Schock, die geringe Signalbandbreite
und die Mo¨glichkeit der Bescha¨digung bei U¨berlast bei zu hohen Drehraten (siehe
auch [Gre07]).
2.4.2.2.3 Faseroptischer Kreisel
Faseroptische Kreisel (engl. Fiber-Optic Gyro FOG), deren Preis und Gro¨ße geringer
ist als bei den mechanischen Kreiseln, eignen sich sehr gut fu¨r navigatorische Auf-
gaben. Die ersten optischen Systeme kamen in den sechziger und siebziger Jahren
zum Einsatz, wobei die Entwicklung wesentlich langsamer ablief als bei Ringlaser-
kreiseln. Die Entwicklung der FOG-Technologie wurde erst durch die Erfindung der

















Abb. 2.10: Querschnitt durch einen DTG (aus [Dep06])
Glasfaserleitung mo¨glich. Das Messprinzip basiert auf dem Sagnac-Effekt4, der in
einem rotierenden Bezugssystem auftritt und zur Bestimmung der Drehbewegung







Abb. 2.11: Schematische Beschreibung des Sagnac-Effektes nach [Ha¨r91]
Linear polarisierte Laser-Licht kann sich auf einem kreisfo¨rmigen Weg durch die
Glasfaserleitung, die die Fla¨che A umschließt, ausbreiten (siehe Abbildung 2.11). Mit
einer lichtemittierenden Superluminiszenzdiode (SLD) wird ein Lichtstrahl erzeugt,
der mit Hilfe eines Strahlteilers in zwei Teilstrahlen zerlegt wird. Diese Teilstrahlen
4Der nach ihm benannte Effekt wurde von Georges Sagnac erstmals 1913 in einem Experiment
beobachtet.
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durchlaufen in entgegengesetzter Richtung die Glasfaserschleife. Nach dem Durch-
laufen dieser Schleife werden die Teilstrahlen am Detektor wieder zusammengefu¨hrt,
sodass sie interferieren und ihre Intensita¨t an einem Detektor ausgewertet wird. Bei
einer Drehung in der Faserspulenebene mit der Drehrate ω beno¨tigt das Licht in
Drehrichtung la¨ngere Zeit fu¨r einen Durchlauf beno¨tigen, als das Licht gegen die
Drehrichtung.
Fu¨r eine Glasfaserschleife mit dem Radius RFOG ergibt sich die La¨nge der Glasfa-
serschleife zu:
LFOG = 2piRFOG (2.5)
Bei der konstanten Lichtgeschwindigkeit c ist der Phasenunterschied zwischen den





und ist ein Maß fu¨r die Winkelgeschwindigkeit (siehe auch [vH02]).
Der Gangunterschied ∆ΦFOG ist proportional zur Fla¨che des Glasfaserschleifen-
Aufbaus, was bedeutet, dass ein gro¨ßerer Strahlengang zu einer genaueren Messung
fu¨hrt. Als Fehlerquellen dieses Sensors sind zu nennen:
• Verformungen der Schleife durch Temperaturschwankungen
• beschleunigungsabha¨ngige Terme durch Verformung der Schleife
• Sto¨rung der Polarisation durch magnetische Felder
2.4.2.2.4 Ring-Laser-Kreisel
Eine weitere Steigerung in der Performanz la¨sst sich mit Ring-Laser-Kreiseln, im
Englischen Ring-Laser-Gyro (RLG), erreichen. Ein Leistungsvergleich zum FOG ist
in [BS06] gezeigt. Beim RLG ist ebenfalls die eingeschlossene Fla¨che des Strahlen-
gangs ein Maß fu¨r die Genauigkeit. Der Aufbau des RLG ist in Abbildung 2.12 ge-
zeigt und besteht aus einem thermisch stabilen Glasblock. Dieser Glasblock ist meist
aus ZeroDur R©5, einem thermisch stabilen Keramikmaterial mit extrem kleinem Tem-
peraturkoeffizienten. Der Innenraum ist mit einer Helium-Neon Gasmischung gefu¨llt
und es sind drei oder mehr Spiegel so angeordnet, dass ein ringfo¨rmiger, optischer
Resonator gebildet wird. Eine symmetrisch brennende Gasentladung zwischen zwei
Anoden und einer Kathode erzeugt zwei gegensinnig umlaufende Laserstrahlen.
5ZeroDur R©ist ein glaskeramischer Werkstoff der Schott AG, der durch kontrollierte Volumenkri-
stallisation hergestellt wird. Besser bekannt sind die Ceran R©Kochfelder, die aus Zerodur hergestellt
werden.


















Abb. 2.12: Aufbau eines Ringlaserkreisels nach [TW97]
Diese zwei umlaufenden Laserstrahlen erfahren nach dem Sagnac-Effekt eine Fre-
quenzverschiebung bei einer Drehung (siehe auch [BW99]).
Somit kann die Frequenzverschiebung ∆f mit der Resonatorfla¨che A, der Resona-





Die beiden Laserstrahlen werden an einem der Spiegel ausgekoppelt und mit einem
Prisma zur Interferenz gebracht. Die Breite der entstehenden Interferenzstreifen be-
stimmen den Skalenfaktor und somit die Quantisierung des Sensors. Diese Streifen
wandern bei Drehung durch die Frequenzverschiebung. Die Interferenzmuster wer-
den von Photodioden detektiert und es werden Impulse erzeugt die jeweils einem
Winkelquant entsprechen. Die ausgegebenen Impulse werden aufintegriert und es
steht somit ein digitales Ausgangssignal direkt zur Verfu¨gung. Bei einem RLG wer-
den daher Winkeldifferenzen ausgegeben und nicht die Winkelgeschwindigkeit.
Die Gro¨sse eines Winkelquants berechnet sich aus
∆Φ = ω ·∆t = Pλ
4A
(2.8)
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Die Genauigkeit (d.h. die Auflo¨sung) eines RLG ha¨ngt von seiner Resonatorla¨nge,
von der Laserwellenla¨nge und von der durch den Resonator eingeschlossenen Fla¨che
ab. Durch die Abha¨ngigkeit der Auflo¨sung von der Resonatorfla¨che beudeutet dies,
dass gro¨ßere RLG genauer sind. Nach [SSW06] und [Do¨h06] existieren RLGs mit
einem Durchmesser von 4,25 Meter zur exakten Bestimmung der Erdrotation. Ein
weiterer Vorteil des RLG ist seine nur sehr geringe Beschleunigungsabha¨ngigkeit.
RLG mu¨ssen zur U¨berwindung der fu¨r sie charakteristischen Nullpunkt-
Unempfindlichkeit (des so genannten Lock-In-Effekts) mechanisch gedithert (dither
= zittern) werden. Kleine Winkelvibrationen mit hoher Frequenz und kleiner Ampli-
tude, angewendet auf den Hohlraumresonator durch Verstellen der Spiegel, vermei-
den dass bei kleinen Drehraten der Sensor in seiner Lock-In Region Pulse verliert.
Es werden weniger Pulse verloren, dadurch wird eine erho¨hte Genauigkeit erreicht
(siehe auch [TW97]).
2.4.2.2.5 Piezoelektrischer Kreisel
Eine kostengu¨nstige Alternative zu den oben genannten Kreiseln stellt der piezo-
elektrische Vibrationskreisel dar. Diese Drehratensensoren nutzen die Eigenschaften
eines piezoelektrischen Kristalls auf Siliziumbasis und haben keine rotierenden und
beweglichen Komponenten.
Es existieren verschiedene Arten von Vibrationskreiseln, die nach der Form ihrer pie-
zoelektrischen Elemente eingeteilt werden (Zylinder/Weinglas, Scheiben, Rechteck,
Dreieck, Stimmgabel und Schwingdraht).
Das Prinzip des Vibrationskreisels beruht auf dem Coriolis-Effekt. Wird ein Be-
schleunigungsmesser mit der Massem und der Geschwindigkeit v senkrecht zu seiner
Messachse y (in x-Richtung) bewegt, so misst er eine Beschleunigung sofern er eine
Drehrate (ωz) um die zu Bewegungsachse (x) und Messachse y orthogonale dritte
Raumachse erfa¨hrt (siehe Abbildung 2.13)
Die Coriolis-Kraft berechnet sich zu
~Fc = 2m · (~v × ~ω) (2.9)
Die Geschwindigkeit wird u¨blicherweise in Form einer harmonischen Schwingung
mit einem Piezoschwinger oder durch kapazitiven Antrieb erzeugt. Die Ausgangs-
schwingung in Richtung der y-Achse liefert durch Versta¨rkung und Demodulierung
ein zur Drehrate proportionales Spannungssignal.








Abb. 2.13: Funktionsprinzip des Vibrationskreisels
Der Vibrationskreisel wird heute vielfach in low-cost-Anwendungen eingesetzt.





Mikroelektromechanische Systeme, im Englischen Micro Electro Mechanical Sy-
stem (MEMS) genannt, verbinden Halbleitertechnik mit Mikromechanik. Die ersten
MEMS wurden in den achtziger Jahren entwickelt, als die Feinwerktechnik und die
Feinmechanik nahezu ausgereizt waren. MEMS werden meistens aus polykristalli-
nem Silizium (Polysilizium) gefertigt. Die Gro¨ße der mechanischen Elemente bewegt
sich im Mikrometer-Bereich.
Im MEMS-Kreisel werden kleinste Strukturen, z.B. Kamm oder Stimmgabel-fo¨rmig
in einem Chip aufgebaut, die durch elektrostatische Kra¨fte gesteuert werden ko¨nnen
(siehe auch [Sys06]). Das sensierende Element ist eine oszillierende Polysilizium-
Masse im Vakuum auf einer Halbleiterebene. Abbildung 2.14 zeigt eine Mikrosko-
paufnahme einer solchen mikromechanische Struktur nach dem Stimmgabelprinzip,
die symmetrisch aufgebaut ist.
Das physikalische Prinzip der Drehratenmessung basiert ebenfalls auf dem Coriolis-
Effekt, wie es bereits in Kapitel 2.4.2.2.5 beschrieben wurde. Der Signalausgang ist
vollsta¨ndig analog und proportional zur Drehgeschwindigkeit.
Abbildung 2.15 zeigt einen vereinfachten schematischen Aufbau eines MEMS-
Kreisels nach [BS07] an dem sich die Funktionsweise sehr einfach beschreiben la¨sst.
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Abb. 2.15: Funktionsprinzip eines MEMS-Kreisels nach [BS07]
Die Masse hat meist einen symmetrischen Aufbau mit einer Federung im Drehpunkt.
Durch die Anwendung einer elektromechanischen Kraft auf die Kammstruktur wird
die Masse zu einer rotierenden Oszillation um den Drehpunkt, im Mittelpunkt der
Masse, angeregt. Die Oszillation wird durch eine elektronischen Regelschleife stabi-
lisiert. Durch Aufbringen einer Drehrate ω um die Messachse entsteht eine Coriolis-
Kraft Fc, die mit den Gegenelektroden kapazitiv gemessen wird.
Derzeit ist eine rasante Entwicklung dieser Sensoren festzustellen, da sie sich durch
ihre Robustheit, die geringen Abmessungen und den geringen Preis bei steigender
Performanz auszeichnen. Heutzutage werden MEMS Sensoren in sehr vielen Berei-
chen eingesetzt, z.B. ESP, Mobiltelefone, Festplatten, Spielkonsolen, Druckern und
selbst in Herzschrittmachern sind diese Sensoren vorzufinden.
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Folgende Fehlerquellen beeinflussen die Performanz des MEMS Sensors:
• Temperatura¨nderung
• translatorische Beschleunigung
• Abha¨ngigkeit vom Schwerevektor
• Vibration
2.4.3 Systeme zur Positionsbestimmung
2.4.3.1 Satellitenverfahren
In der heutigen Zeit werden zur absoluten Positionierung versta¨rkt Satellitennaviga-
tionssysteme eingesetzt. Das bekannteste und am ha¨ufigsten verwendete System ist
das Global Positioning System (GPS). Durch die nahezu fla¨chendeckende Verfu¨gbar-
keit hat es sich zum Standard in diesem Bereich durchgesetzt. Weiterhin existiert
noch das russische System GLONASS und das sich noch im Aufbau befindende
europa¨ische Galileo.
2.4.3.1.1 Global Positioning System (GPS)
Das Global Positioning System (GPS) wurde vom amerikanischen Verteidigungsmi-
nisterium zu milita¨rischen Zwecken errichtet und steht auch dem zivilen Nutzer zur
Verfu¨gung.
Das GPS besteht aus 24 Satelliten. Die Satelliten befinden sich im
”
medium earth
orbit“ (MEO) in 20 183 km Ho¨he und umkreisen die Erde in 11 Stunden und 58
Minuten. Je vier Satelliten teilen sich eine von sechs Umlaufbahnen, die in Winke-
linkrementen von jeweils 60◦ zueinander verlaufen. Gegenu¨ber der A¨quatorialfla¨che
sind die Umlaufbahnen um 55◦ geneigt (siehe Abbildung 2.16). Diese Konstellation
garantiert einen weltweiten Empfang von mindestens vier Satelliten mit einer Min-
destho¨he von 5◦ u¨ber dem Horizont zu jedem beliebigen Zeitpunkt (siehe [Ste01]).
Das GPS sieht zwei Betriebsarten vor, den PPS (Precise Positioning Service) und den
SPS (Standard Positioning Service). Jeder Satellit sendet Signale auf zwei Tra¨gerfre-
quenzen von 1575,42 MHz (L1) und 1227,60 MHz (L2). Auf der L1 Frequenz werden
der C/A-Code (Coarse Acquisition) und der P-Code (Precise) gesendet, auf der L2
Frequenz nur der P-Code.
Beide Frequenzen werden mit einem satellitenspezifischen Pseudozufallscode
(Pseudo-Random-Noise PRN) moduliert, auf den die Nutzinformationen wie Sa-
tellitenposition und Zeitreferenz aufmoduliert sind.
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Abb. 2.16: GPS Umlaufbahnen
Zur Positionsbestimmung wird in zivilen GPS-Empfa¨ngern nur der C/A-Code her-
angezogen, da der P-Code in der Regel verschlu¨sselt wird und so nur Benutzer mit
passendem kryptographischen Schlu¨ssel zuga¨nglich gemacht wird. Die Vergabe die-
ser Schlu¨ssel wird vom U.S.-Verteidigungsministerium verwaltet und schließt in der
Regel nichtmilita¨rische Nutzer aus.
Das Prinzip der Satellitennavigation basiert auf der Laufzeitmessung von Signalen,
die von den Satelliten ausgesendet werden. Unter der vereinfachten Annahme, dass
sich die Signale mit der Lichtgeschwindigkeit ausbreiten, ist die Entfernung zu dem
Ursprung des ausgesendeten Signals mit der Laufzeit tl
s = ctl. (2.10)
Die Distanz zu dem Satelliten kann auch als Positionsdifferenz zwischen der Satelli-
tenposition PS und der Position des Empfa¨ngers Pn in ECEF-Koordinaten geschrie-
ben werden.
s = ctl =
√
(PECEFs,x − PECEFn,x ) + (PECEFs,y − PECEFn,y ) + (PECEFs,z − PECEFn,z ) (2.11)
Die Position des Satelliten wird vom Satelliten selbst u¨bertragen. Wenn fu¨r den
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Empfa¨nger eine hochgenaue Zeitreferenz angenommen wird, besitzt die obige Glei-
chung drei Unbekannte, die Komponenten des Positionsvektors Pn des Empfa¨ngers.
Damit ko¨nnte die Position des Empfa¨ngers unter Zuhilfenahme von drei Satelliten
berechnet werden6. In der Regel ist die im Empfa¨nger verwendete Zeitreferenz al-
lerdings viel zu ungenau. Es wird die Messung eines vierten Satelliten beno¨tigt, um
den Zeitfehler der Empfa¨ngeruhr zu korrigieren.
In der Praxis erfolgt die Positionsbestimmung durch die Messung von
”
Pseudoent-
fernungen“ (Pseudoranges). Die Pseudoentfernungen enthalten ein Fehlermodell,
welches benutzt wird, um die Fehler der Laufzeitmessung, wie atmospha¨rische
Verzo¨gerungen, Bahnschwankungen der Umlaufbahn, Zeitfehler des Satelliten und
des Empfa¨ngers, und Signalreflektionen (Multipatheffekte) zu kompensieren. Der
gro¨ßte Posten im Fehlerbudget war bis zum 1. Mai 2000 die
”
Selective Availability“
(SA). Sie wurde benutzt, um durch einen ku¨nstlich erzeugten Fehler der Satelliten-
zeitreferenz die erreichbare Positionsgenauigkeit fu¨r die nichtmilita¨rischen Nutzer
der SPS Betriebsart zu verringern. Momentan ist die SA allerdings bis auf weiteres
deaktiviert und wird hier nur der Vollsta¨ndigkeit halber erwa¨hnt.
Die atmospha¨rische Verzo¨gerung setzt sich aus einem ionospha¨rischen und einem
tropospha¨rischen Anteil zusammen. In der Ionospha¨re wird die Signalausbreitung
von freien Ionen behindert. Das Maß der Verzo¨gerung ist vom lokalen Magnetfeld
der Erde sowie der Aktivita¨t des Sonnenwindes abha¨ngig.
Die tropospha¨rische Verzo¨gerung wird durch die Streuung des Signals an in der Luft
enthaltenen Wasseratomen verursacht. Die Streuung ist abha¨ngig vom Dampfdruck
und der Temperatur.
Fu¨r beide atmospha¨rischen Fehler bestehen Fehlermodelle und ko¨nnen so zum Teil
kompensiert werden. Die Korrektur der ionospha¨rischen Verzo¨gerung kann von PPS
Nutzern auch sehr genau bestimmt werden, da das Maß der Streuung vom Quadrat
der Frequenz des Signals abha¨ngig ist. Durch die Auswertung des P-Codes sowohl auf
der L1-Frequenz als auch auf der L2-Frequenz kann die Phasenverschiebung beider
Signale bestimmt werden und so der Einfluss der Ionospha¨re auf die Signallaufzeit
berechnet und korrigiert werden.
Fu¨r nichtautorisierte Nutzer des SPS besteht diese Mo¨glichkeit nicht, da der unver-
schlu¨sselte C/A-Code auf der L2-Frequenz nicht gesendet wird.
Aufgrund von lokalen Schwankungen im Gravitationsfeld der Erde, Gezeitenkra¨fte
und dem Sonnenwind a¨ndert sich die Umlaufbahn des Satelliten geringfu¨gig. Blei-
bende Fehler der Umlaufbahn ko¨nnen von der Bodenstation korrigiert werden. Kurz-
fristige Schwankungen und damit die fehlerhafte Angabe der aktuellen Satellitenpo-
sition resultieren in einer fehlerhaften Positionsbestimmung im Empfa¨nger.
6Genau genommen ergeben sich bei der Positionsbestimmung anhand von drei Satelliten zwei
Lo¨sungen. Die zweite Lo¨sung liegt jedoch in der Regel weit von der Erde entfernt im Weltraum
und kann verworfen werden.
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An Bord jedes GPS-Satelliten befinden sich zwei Atomuhren mit einer Zeitstabilita¨t
von mindestens 10−13. Die Drift betra¨gt demnach etwa 10−8 Sekunden pro Tag und
kann durch Vergleichsmessungen von der Bodenstation korrigiert werden.
Die Zeitmessung der Empfa¨nger basiert in der Regel auf temperatur- und span-
nungskompensierten Zeitreferenzen mit sehr viel geringerer Genauigkeit. Wenn vier
Satellitensignale zur Verfu¨gung stehen, ist die absolute Genauigkeit der Empfa¨nger-
zeitreferenz unbedeutend, da nur die Zeitdifferenzen zwischen dem Eintreffen der
Satellitensignale gemessen werden mu¨ssen. Die Zeitdifferenzen mu¨ssen aufgrund der
hohen Ausbreitungsgeschwindigkeit der Signale jedoch hochgenau gemessen werden.
Demnach muss eine mo¨glichst hohe Frequenzstabilita¨t der Zeitreferenz erreicht wer-
den. Die Frequenzdrift kann mit einem Fehlermodell nach [KF97] stabilisiert werden.
Eine weitere Fehlerquelle ist der Multipatheffekt. Er tritt auf, wenn das Satelliten-
signal nicht auf dem direkten Weg die Antenne des GPS-Empfa¨ngers erreicht hat,
sondern durch Reflektionen an Geba¨uden, dem Boden oder anderer Hindernisse
umgelenkt wurde. Der Fehler durch Bodenreflexionen kann durch eine angepasste
Antennenkonfiguration vermieden werden, indem unterhalb der Antenne eine Ab-
schirmung installiert wird. Die Reflexionen resultieren in einer la¨ngeren Signallauf-
zeit und die reflektierten Signale treffen verzo¨gert bei dem Empfa¨nger ein. Da das
auf direktem Wege eingetroffene Signal immer fru¨her als die Reflexionen eintrifft,
kann durch entsprechenden Aufwand bei der Signalverarbeitung der Fehler durch
den Multipatheffekt verringert werden. Problematisch ist allerdings der Fall, wenn
die direkte Sicht zum Satelliten durch Hindernisse verstellt ist und die Reflexion
dieses Signals als gu¨ltiges Signal missinterpretiert wird.
Zusa¨tzlich zu den fehlerbehafteten Messungen und Berechnungen ist die Satelliten-
konstellation relativ zum Beobachter ausschlaggebend fu¨r die Gu¨te der Positionsbe-
rechnung. Dieser geometrische Einflussfaktor la¨sst sich anhand folgender Abbildun-
gen erkla¨ren.
Der Einfachheit halber werden nur zwei Satelliten betrachtet. Der ho¨her gelegene
Schnittpunkt entspricht der erdfernen Lo¨sung und wird nicht weiter betrachtet. Die
schwarzen Linien in der Abbildung entsprechen den durch die Laufzeitmessungen
berechneten Entfernungen zu den Satelliten, die hellblauen Kreisringe stellen die
Fehlerabscha¨tzungen der berechneten Entfernungen dar.
Die vom Empfa¨nger bestimmte Position liegt innerhalb der dunklen Fla¨che, die
der Schnittfla¨che der Kreisringe entspricht. Die Gro¨ße dieser Fla¨che entspricht dem
zu erwartenden Fehler der Positionsbestimmung. In Abbildung 2.17 ist der Winkel
zwischen den beiden Satelliten und dem Beobachter groß, die Schnittfla¨che ist klein.
Daraus folgt, dass die zu erwartende Positionsgenauigkeit hoch ist.
In Abbildung 2.18 ist der Winkel zwischen den beiden Satelliten und dem Beobachter
klein, die dunkle Schnittfla¨che ist im Vergleich zu Abbildung 2.17 angewachsen. Der
zu erwartende Fehler der Positionslo¨sung ist gro¨ßer geworden.
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Abb. 2.17: Gu¨nstige Satellitenkonstellation
Abb. 2.18: Ungu¨nstige Satellitenkonstellation
Im Idealfall sind die Satelliten so positioniert, dass die Sichtlinien zu den Satelliten
im Verha¨ltnis zur Beobachterposition rechte Winkel bilden.
Der Einfluss der Satellitenkonstellation auf die Genauigkeit der vertikalen Kom-
ponente der Positionslo¨sung ist noch gravierender. Der vertikale Fehler der Positi-
onslo¨sung entspricht in der Regel dem Zwei- bis Fu¨nffachen des Fehlers der horizon-
talen Komponente.
Der gro¨ßere Fehler entsteht durch die ungu¨nstige Stellung der Satelliten, um die
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vertikale Komponente zu berechnen. Idealerweise mu¨ssten Daten von Satelliten in
die Lo¨sung eingehen, die sich unterhalb des Horizontes befinden. Die Erde selbst
verhindert so eine genaue Bestimmung.
Eine Ausnahme bildet eine Satellitenkonstellation, bei der mindestens ein Satellit
direkt u¨ber dem Beobachter steht. Dies ist jedoch in der Regel nicht gegeben. Es
la¨sst sich schließen, dass die vertikale Genauigkeit bei geringerer Anzahl von hoch
u¨ber dem Horizont stehenden Satelliten sinkt.
Als Maß fu¨r die Gu¨te der geometrischen Konstellation werden in der Praxis ver-
schiedene DOP-Werte (Dilution Of Precision) herangezogen. Die dimensionslosen
DOP-Werte ko¨nnen aus der Spur der Residuen der Berechnung der Pseudoentfer-
nungen berechnet werden.
Je nach den in die Berechnung eingehenden Residuen wird zwischen verschiedenen
DOP-Werten unterschieden.
• GDOP (Geometric Dilution Of Precision)
• PDOP (Positional Dilution Of Precision)
• HDOP (Horizontal Dilution Of Precision)
• VDOP (Vertical Dilution Of Precision)
• TDOP (Time Dilution Of Precision)
Der GDOP ist ein Maß fu¨r die Gu¨te der 3D-Positionsbestimmung und der Zeit. Der
PDOP ist zeitunabha¨ngig und beschreibt die Gu¨te der 3D-Positionsbestimmung.
Die Genauigkeit der horizontalen (2D) und der vertikalen (1D) Positionsbestimmung
wird durch den HDOP bzw. VDOP beschrieben. Der TDOP bewertet die Gu¨te der
Zeitbestimmung. Anhand der DOP-Werte kann eine Fehlerabscha¨tzung erfolgen,
indem der theoretisch erreichbare, minimale Fehler mit dem entsprechenden DOP-
Wert multipliziert wird.
2.4.3.1.2 GLONASS
Fu¨r das russische Satellitennavigationssystem GLONASS wurde im Jahre 1982 die
ersten drei Satelliten in die Umlaufbahn gebracht. Es wurden bis zum Jahr 1996
eine Konstellation von 24 Satelliten erreicht, wobei die Zahl in den in den darauf
folgenden Jahren bis auf 7 abgenommen hat, da die Uragan-Satelliten nur einen
sehr kurze Lebensdauer von drei Jahren hatten. Die 24 Satelliten (21 Standard +
3 Reservesatelliten) sollten in drei Bahnebenen mit 64,8◦ Neigung gegenu¨ber dem
A¨quator in einer Ho¨he von 19 100 km um die Erde kreisen. Die Umlaufzeit sollte
11:15 Stunden betragen, was einem 8/17 Sterntag entspricht. Das GLONASS Satelli-
ten senden mit gleichem PRN-Code auf verschiedenen Frequenzen im Frequenzband
von 1600 bis 1615 MHz. Zur Positionsbestimmung, sind analog zum GPS, drei bzw.
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vier Satelliten notwendig. In [See93] ist ein direkter Vergleich zwischen GLONASS
und GPS dargestellt.
Bis Ende 2009 soll das System eine weltweite Abdeckung erreichen und wieder 24
Satelliten umfassen. Nach Angaben des russischen Verteidigungsministeriums soll
dann auch die kommerzielle Nutzung des Systems mo¨glich sein.
Die GLONASS Satelliten sollen nach einem U¨bereinkommen der ESA (European
Space Agency) Leitung und Roskosmos (russische Raumfahrtbeho¨rde) zu Hardware-
tests fu¨r Galileo eingesetzt werden. Eine Arbeitsgruppe der USA und der russischen
Fo¨rderation arbeitet derzeit an der Kompatibilita¨t und Interoperabilita¨t von GPS
und GLONASS vgl. [IW06].
2.4.3.1.3 Galileo
Galileo ist das erste fu¨r rein zivile Zwecke entwickelte Satellitennavigationssystem.
Galileo ist ein weiteres Satellitennavigationssystem, neben GPS und GLONASS. Es
soll als effizienteres und noch zuverla¨ssigeres System zur Verfu¨gung stehen und eine
Unabha¨ngigkeit vom milita¨risch betriebenen, US-amerikanischen System GPS schaf-
fen. Die Staaten der europa¨ischen Gemeinschaft haben 1999 beschlossen, Galileo zu
entwickeln. Es soll als eine o¨ffentliche Dienstleistung eine Garantie fu¨r Dienstekonti-
nuita¨t bieten (vgl. [EK002]) und von einer zivilen europa¨ischen Institution kontrol-
liert werden.
Das Galileo System soll 30 Satelliten (27 + 3 Ersatzsatelliten) betreiben, die in einer
Ho¨he von etwa 23 616 km auf drei Bahnebenen mit einer Inklination von 56◦ in einer
Walker-Konstellation7 (27/3) um die Erde umkreisen. Es sind neun Satelliten pro
Bahnebene vorgesehen mit jeweils einem Reservesatellit. Die Satelliten haben einen
Abstand von 40◦ mit einer Abweichung von maximal 2◦ und beno¨tigen etwa 14
Stunden fu¨r eine Erdumrundung.
Galileo benutzt das L1 Frequenzband bei 1575,42 MHz gemeinsam mit GPS sowie
das L5 Band bei 1176 MHz und das Band E6 bei 1278,75 MHz.
Es existieren mehrere Galileo Dienste fu¨r verschiedene Anwendungen, bzw. Anfor-
derungen (vgl. [Div05] und [Sch04a]). Die Dienste werden auf verschiedenen Fre-
quenzba¨ndern betrieben. Tabelle 2.4zeigt eine genaue U¨bersicht der verschiedenen
Dienste und die Frequenzba¨nder.
Der offene Dienst ist frei und kostenlos empfangbar. Er steht somit als direkter
Konkurrent oder als Erga¨nzung zum GPS-System zur Verfu¨gung. Zeit- und Positi-
onsbestimmung ist mo¨glich und die Genauigkeit und Verfu¨gbarkeit soll GPS u¨ber-
legen sein. Es stehen wie beim GPS zwei Sendefrequenzen zur Verfu¨gung. Durch die
7Walker-Konstellation benannt nach J.G. Walker, der die Anordnung 1984 im Journal of the
British Interplanetary Society beschrieb
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Bezeichnung Abk. Frequenzband [MHz]
offene Dienst OS 1164-1214 und 1563-1591
sicherheitskritische Dienst SoL 1164-1214 und 1563-1591
kommerzielle Dienst CS 1164-1214, 1260-1300 und 1563-1591
o¨ffentlich regulierte Dienst PRS 1260-1300 und 1563-1591
Such- und Rettungsdienst SAR 406 und 1544
Tabelle 2.4: Galileo Dienste
ho¨here Anzahl an Satelliten soll die Abdeckung vor allem in Stadtgebieten verbes-
sert werden. Eine Kombination der Systeme Galileo und GPS soll daru¨ber hinaus
eine weitere Verbesserung geben, da jederzeit bis zu 15 Satelliten empfangen werden
ko¨nnen.
Der sicherheitskritische Dienst weist die gleiche Genauigkeit bei Zeit- und Positions-
bestimmung wie der offene Dienst auf. Der wesentliche Unterschied ist die weltweit
hohe Integrita¨t fu¨r sicherheitskritische Anwendungen wie z.B. dem Seeverkehr, Luft-
verkehr und Schienenverkehr, bei denen eine garantierte Genauigkeit sehr wichtig
ist. Der Dienst soll auch Warnungen ausgeben sofern das System nicht mehr zur
Verfu¨gung steht aufgrund ausgefallener Satelliten oder Fehlern in der Positionsbe-
rechnung. Fu¨r diesen Dienst sind Garantien fu¨r die sta¨ndige Verfu¨gbarkeit geplant.
Der kommerzielle Dienst ist kostenpflichtig und soll verschlu¨sselt zwei weitere Signa-
le zur Verfu¨gung stellen. Durch eine ho¨here Datenu¨bertragungsrate sollen z.B. Kor-
rektursignale zur Verbesserung der Positionsgenauigkeit u¨bertragen werden ko¨nnen.
Der Dienst ist fu¨r sicherheitskritische Anwendungen ausgelegt und es sollen Garan-
tien zur sta¨ndigen Verfu¨gbarkeit des Dienstes gegeben werden.
Der o¨ffentlich regulierte Dienst steht ausschließlich hoheitlichen Diensten zur
Verfu¨gung, z.B. Polizei, Zoll und Milita¨r. Das Signal ist ebenfalls verschlu¨sselt und
soll gegen Sto¨rsender und elektronische Ta¨uschung gesichert sein. Es soll ebenfalls
eine hohe Genauigkeit und Zuverla¨ssigkeit bieten.
Der Such- und Rettungsdienst arbeitet mit COSPAS-SARSAT zusammen und soll
einen schnellen (nahezu Echtzeit) und weltweiten Empfang von Notrufen auf der
ganzen Erde ermo¨glichen. Es soll auch ein Ru¨ckkanal vom SAR-Betreiber zur Not-
funkbake mo¨glich sein.
Nach Planungen der EU-Staats- und Regierungschefs soll Galileo bis 2013 betriebs-
bereit sein, bis dahin steht als Testumgebung fu¨r Galileo-Empfa¨nger eine Versuch-
sumgebung im Raum Berchtesgaden zur Verfu¨gung. Gate (Galileo Test- und Ent-
wicklungsumgebung) betreibt sechs terrestrische Funkanlagen (Pseudoliten), die Ga-
lileo Satelliten simulieren sollen um Empfangsgera¨te auf ihre Funktion testen zu
ko¨nnen.
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2.4.3.1.4 LORAN-C
Es ist die Frage gestellt worden, inwieweit Funkortungsverfahren fu¨r diese Aufga-
benstellung zur Anwendung kommen ko¨nnten. Als Beispiel hierfu¨r wird LORAN-C
kurz beschrieben, wenngleich Untersuchungen an denen auch das Institut fu¨r Flug-
systeme und Regelungstechnik beteiligt war ergaben, dass dieses System fu¨r eine
Flughafennavigation weltweit nicht in Frage kommen wird.
LORAN-C (Long Range Navigation) ist ein Hyperbelnavigationverfahren. Bei die-
sem Verfahren wird die Laufzeitdifferenz von Impulsen gemessen, die von zwei Bo-
denstationen gesendet werden. Die Bodenstationen bestehen aus einer Hauptstation
und einer Nebenstation mit dem Abstand L3, die Stationspaar genannt werden.
Die Hauptstation sendet Impulse zum einen direkt zum Nutzer, zum anderen zur
Nebenstation. Die Nebenstation empfa¨ngt die Impulse und sendet sie nach einer
definierten Verzo¨gerungszeit tz erneut aus. Abbildung 2.19 zeigt die Anordnung des








Abb. 2.19: Prinzipskizze eines Hyperbelnavigationssystems
Die Vielzahl der mo¨glichen Laufzeitdifferenzen, die im Empfa¨nger des Nutzers er-
mittelt werden, ergeben eine Hyperbelschar. Die Ermittlung der Laufzeitdifferenz
erfolgt nach der folgenden Gleichung:











Die Standortbestimmung erfolgt anhand der Bestimmung von zwei Hyperbeln, d.h.
es besteht die Forderung dass zwei Stationspaare zur Verfu¨gung stehen. Der Schnitt-
punkt der zwei Hyperbeln ergibt den gesuchten Breiten- und La¨ngengrades des Nut-
zers (siehe Abbildung 2.20).
Die Bodenstationen sendet die Impulse auf der 100 kHz Frequenz, die sich als Bo-
denwelle u¨ber einen großen Bereich ausbreitet. Der Abstand der Stationen kann bis
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Abb. 2.20: Hyperbelscharen von zwei Senderpaaren nach [BW99]
zu 1000 km betragen. Moderne LORAN-C Empfa¨nger bieten, bei guter Empfangs-
lage, eine Positionsgenauigkeit von bis zu zehn Metern. Eine genaue Untersuchung
von modernen LORAN-C Empfa¨ngern erfolgte im Projekt GLORIA ([PAB+01]).
2.4.3.2 Inertiale Navigationssysteme
Aufgrund ihrer enormen Kosten und des gera¨tetechnischen Unterhaltungsaufwandes
kommen vollsta¨ndige, 3-achsige Navigationssysteme fu¨r eine Anwendung im Bereich
der Flughafenrettungsfahrzeuge nicht in Betracht. Eine kurze Beschreibung ist hier
aufgenommen worden, um diese zu illustrieren.
Inertiale Navigationssysteme bestimmen ihre Position ausgehend von bekannten
Ausgangskoordinaten. Sie bestehen aus einer Kombination von Beschleunigungs-
messern und Drehratensensoren. Die damit durchgefu¨hrte Tra¨gheitsnavigation (lat.
inertia - Tra¨gheit) wird durch das Messen von Beschleunigungen und Drehbeschleu-
nigungen realisiert. Aus den gemessenen Beschleunigungen kann durch einfache Inte-
gration die Geschwindigkeit und durch zweifache Integration die Positionsa¨nderung
ermittelt werden. Voraussetzung hierfu¨r ist,dass die exakte Lage des Systems durch
Integration der Drehrate zur Verfu¨gung steht. Dazu werden drei Drehratenmesser
fu¨r die drei Drehachsen und drei Beschleunigungsmesser in den drei Raumrichtungen
fu¨r eine Bestimmung im dreidimensionalen Raum beno¨tigt.
Die Typklassen der Inertialnavigationssysteme werden nach [Law01] anhand der
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Anordnung der Beschleunigungsmesser und Kreiselgera¨te eingeordnet:
• Plattformsystem, halbanalytisches System
– raumorientierte Version (sog.
”
space-stabilized“) Die Messachsen behal-
ten wa¨hrend des gesamten Einsatzes ihre Orientierung bezu¨glich des In-
ertialraums bei.
– erdorientierte Version (sog.
”
local-level“) Die Messachsen werden
wa¨hrend der Messung nachgefu¨hrt. Die vertikale Achse bleibt dabei im
lokalen Lot, die Nordachse liegt in er lokalen Meridianebene.
Bei einem Plattformsystem behalten die Sensoren ihre Lage im Raum bei
und sind unabha¨ngig von der Bewegung des Gesamtsystems (Fahrzeug). Die
Sensoren sind auf einer kardanisch aufgeha¨ngten Plattform montiert und so-
mit entkoppelt von der Fahrzeugbewegung (siehe Abbildung 2.21). Durch die
weitgehend raumfeste Lage der Sensoren mu¨ssen die Sensoren nur einen rela-
tiv kleinen Messbereich abdecken. Die Beschleunigungssensoren eines erdori-
entierten Systems sind in x und y-Richtung frei von der Erdbeschleunigung.
Die Plattformsysteme sind meist sehr komplexe Systeme und erfordern einen
sehr hohen mechanischen Aufwand fu¨r die kardanische Aufha¨ngung, was zu
einem hohem Systempreis fu¨hrt. Die aufwendige Mechanik ist sehr empfind-




Strap-Down“ System, analytisches System
In den moderneren tra¨gerorientierten Systemen sind die Sensoren fest mit dem
Tra¨gerfahrzeug verbunden (engl.
”
Strap-Down“ - angeschnallt) Die Sensorach-
sen haben eine feste Zuordnung zum Tra¨gerfahrzeug (siehe Abbildung 2.22).
Eine aufwendige Mechanik zur Sensornachfu¨hrung ist hier nicht no¨tig, was zu
einer hohen Robustheit und Zuverla¨ssigkeit beitra¨gt. Aufgrund der direkt ge-
koppelten Einbaulage der Sensoren, mu¨ssen diese einen Messbereich in allen
Raumachsen aufweisen, der die gesamte Dynamik des Bewegungs- und Vibra-
tionsspektrums des Fahrzeugs abdeckt. [Cra01])
Neuere Systeme mit MEMS Drehratensensoren und Beschleunigungsmesser, die im
Vergleich zu den bisher erwa¨hnten Systemen kleiner und kostengu¨nstiger sind, wer-
den zuku¨nftig in Anwendungsbereichen mit niedrigen und mittleren Genauigkeits-
anforderungen versta¨rkt vorzufinden sein. Hat bereits die Strap-Down Technik die
mechanischen Plattform-Systeme weitgehend abgelo¨st, haben Sensoren in MEMS
Technik die Chance zumindest fu¨r Systeme mit geringer oder mittlerer Anforderung
die heute verwendeten, sehr teuren Strap-Down Sensoren zu substituieren.



















Abb. 2.21: Schematische Ansicht Plattform INS nach [Cra01]
Abb. 2.22: Schematische Ansicht Strap-Down INS nach [Cra01]
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2.4.3.3 Kommerzielle Fahrzeugnavigationssysteme
Es gibt eine große Anzahl kommerzieller Fahrzeugnavigationssysteme die selbst-
versta¨ndlich analysiert wurden auf ihre Verwendbarkeit fu¨r die Fu¨hrung von Flug-
hafen Lo¨sch- und Rettungsfahrzeugen, wenngleich schlussendlich bei allen diesen Sy-
stemen festgestellt werden musste, dass sie durch die Dominanz des Map-Matching
fu¨r diese Anwendung nicht in Frage kommen.
Die ersten kommerziellen Fahrzeugnavigationssysteme sind seit Mitte der acht-
ziger Jahre im Handel erha¨ltlich. Fu¨r Oberklasse-Limousinen wurden von Bosch
und Philips die ersten Systeme angeboten. Diese Fahrzeugnavigationssysteme sind
zur heutigen Zeit in allen Fahrzeugarten vertreten und werden ab Werk und als
Nachru¨stgera¨te angeboten.
Die Fahrzeugnavigationssysteme nutzen verschiedene Sensoren wie GPS, Kreisel,
Hodometer und Magnetometer. Die hochwertigeren Systeme verwenden zusa¨tzliche
Sensoren um eine hohe Navigationsgu¨te zu erreichen. Alle Systeme verwenden zur
optimalen Berechnung der aktuellen Position digitale Straßenkarten, um die subop-
timale Position des GPS mit den Karteninformation abgleichen zu ko¨nnen und so
die wahrscheinlichste Position des Fahrzeugs zu ermitteln.





50 2 Analyse bestehender Fahrzeugnavigationssysteme
Tabelle 2.5, entnommen aus der Arbeit von [Czo00], zeigt die verschiedenen Senso-

































Alpine NVE-N055ZP • • • Navtech
Becker TrafficStar • • • Navtech
Blaupunkt Travel Pilot (RGN08) • • • Teleatlas
Blaupunkt Travel Pilot (RGS06B) • • • Teleatlas
Clarion Nax 9400 E • • • Teleatlas
Delco Telepath 100 • • • Etak
GPS Gear Autopilot • Teleatlas
Grundig Pilot System GPS-1 • • • Navtech
Magneti Marelli Route Planner • • • Navtech
Philips Carin 440 • • • Navtech
Philips Carin 520 • • • Navtech
Pioneer Car-Navigation System • • • Navtech
Pioneer GPS-X77 • Etak
Tabelle 2.5: Sensoren in Fahrzeugnavigationssystemen nach [Czo00] (2000)
3 Konzeption der Navigationsverfahren
3.1 Beschreibung ausgewa¨hlter fahrzeugautonomer Naviga-
tionsverfahren
Basierend auf Koppelnavigationsverfahren werden die drei zu bewertenden Verfah-
ren der fahrzeugautonomen Navigation in den na¨chsten Unterkapiteln vorgestellt.
Diese drei vorgestellten Verfahren sollen im Rahmen dieser Arbeit bezu¨glich ihrer
Navigationsgenauigkeit, Verfu¨gbarkeit und Zuverla¨ssigkeit bewertet werden. Schlus-
sendlich wird der Einsatz aller drei Verfahren im Zusammenspiel mit GPS erfolgen.
3.1.1 Verfahren mit mikromechanischem Kreisel und Hodometer
Die Messung der aktuellen Geschwindigkeit V t erfolgt im spurfesten Koordinaten-
system (KS) des Fahrzeugs, das auch Track-KS genannt wird. Die Geschwindigkeit
wird u¨ber das in Kapitel 2.4.1 beschriebene Hodometer bestimmt. Die Messung der
Drehung des Fahrzeugs um die Hochachse erfolgt u¨ber einen MEMS Drehraten-
messer im ko¨rperfesten Koordinatensystem (Body-KS). Abbildung 3.1 veranschau-
licht ein einfaches Koppelmodell einer zweidimensionalen Bewegung eines Fahrzeu-
ges (nach [BW99], [FB98], [Sch97a] und [Win07a]).
Die Geschwindigkeitsmessung erfolgt im spurfesten KS (Track-KS) und wird zur










· V t (3.1)
Der Winkel β wird als Schwimmwinkel bezeichnet und beschreibt den Winkel zwi-
schen dem Track-KS und dem Body-KS.
Die Geschwindigkeitstransformation vom Body-KS in das Navigations-KS im zwei-
dimensionalen Fall erfolgt unter Verwendung des Steuerkurswinkels ψ und unter


















Gleichung 3.1 in Gleichung 3.2 eingesetzt ergibt die Transformation der Geschwin-







cosψ cos β − sinψ sin β
sinψ cos β + cosψ sin β
]
· V t (3.3)
















Abb. 3.1: Zweidimensionales Koppelnavigations-Modell fu¨r Landfahrzeuge
nach [Win07a]







cos (ψ + β)
sin (ψ + β)
]
· V t (3.4)
Die Bewegung des Fahrzeugs wird durch den Geschwindigkeitsvektor V t beschrieben,
der mit der Fahrzeugla¨ngsachse den Schwimmwinkel β einschließt.
Der Winkel β wird, sofern man schra¨glauffreie Fahrt voraussetzt und die Geschwin-





berechnet. Fu¨r den Kurvenradius r gilt nach [MW04] folgende Abha¨ngigkeit von der
Fahrzeuggeschwindigkeit und der Drehrate:






















Mit der Vereinfachung β˙ ≈ 0, also der Annahme, dass die Drehrate im ko¨rperfesten









· ωt ≈ lh
V t
· ωb (3.8)
Weiterhin wird fu¨r kleine Winkel β angenommen, dass
sin(β) ≈ β (3.9)
gilt.
Der Parameter lh entspricht dem Abstand des Schwerpunktes zur Hinterachse.
Fu¨r die weiteren Berechnung im Koppelnavigationsverfahren wird nun die Initialisie-
rung des Breitengrades B0, des La¨ngengrades L0 sowie ein Anfangssteuerkurswinkel
ψ0 beno¨tigt.
Die Berechnung fu¨r den Breitengrad lautet somit (fu¨r Ho¨he H=0):





Fu¨r die La¨ngengradberechnung gilt (H=0):
L (t) = L0 +
∫
V ny
RNe · cos (B (t))
· dt (3.11)
Der Steuerkurswinkel wird berechnet mit:
ψ (t) = ψ0 +
∫
ωb · dt (3.12)
54 3 Konzeption der Navigationsverfahren
Der Meridian-Kru¨mmungsradius RMe und der Quer-Kru¨mmungsradius R
N
e sind bei
einem ellipsoiden Erdmodell Funktionen des Breitengrades B und besitzen die Ein-
heit Meter.
Fu¨r den Kru¨mmungsradius in Nord-Su¨d Richtung folgt nach [BW99]
RMe (B) = Re ·
1 + (e2e − 2ee)√(
1 + (e2e − 2ee) sin2 (B)
)3 (3.13)
Der Kru¨mmungsradius in Ost-West Richtung lautet
RNe (B) = Re ·
1√
1 + (e2e − 2ee) sin2 (B)
(3.14)
wobei der Erdradius
Re = 6378137m (3.15)
am A¨quator der Referenz [ICA97] entnommen wurde. Hier ist auch die Elliptizita¨t
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Das verwendete Koordinatensystem ist in Abbildung 3.2 dargestellt.
Abb. 3.2: Koordinatensystem nach [Pfi99]
Man wird spa¨ter sehen dass der Einfluss von Erddrehung oder Elliptizita¨t bei den
getroffenen Annahmen geringfu¨gig ist, da jedoch spa¨ter die Integration mit dem
GPS erfolgt, muss ein gemeinsames Referenz Koordinatensystem (WGS84) definiert
sein.
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3.1.2 Verfahren mit Differential-Hodometer (ODOX)
Dieses Kapitel beschreibt die Verfahren zur autonomen Positionsbestimmung im
Fahrzeug mittels Differential-Hodometer. Das Wort Hodometrie stammt aus dem
griechischen und setzt sich zusammen aus hodo´s, dem
”
Weg“ und me´tron, das
”
Maß“ und bedeutet somit Wegmessung. Bei der Differential-Hodometrie erfolgt ei-
ne zusa¨tzliche Bestimmung der Richtungsa¨nderung durch Wegstreckenmessung der
einzelnen Ra¨der.
In diesem Kapitel werden zwei verschiedene Verfahren vorgestellt. Die Sensorsignale
der einzelnen Ra¨der werden achsweise verknu¨pft. Dies fu¨hrt zum einen zur Positions-
bestimmung durch Messung der Raddrehzahl an den Ra¨dern der Vorderachse. Zum
anderen zu einem Verfahren durch Messung der Drehzahl an der Hinterachse. Heu-
tige PKW verfu¨gen in der Regel u¨ber serienma¨ßige ABS-Raddrehzahl-Sensoren an
allen vier Ra¨dern, d.h. es werden keine zusa¨tzlichen Sensoren im Fahrzeug beno¨tigt.
Neuere Fahrzeuge verfu¨gen außerdem u¨ber einen Lenkwinkelsensor, der zusa¨tzlich
als weitere Messgro¨ße, beim Verfahren mittels Vorderachse, beru¨cksichtigt werden
kann.
Der zuru¨ckgelegte Weg lxx berechnet sich aus dem Raddurchmesser dxx, den Pulsen




· pi · dxx (3.17)





3.1.2.1 Differential-Hodometrie an der Hinterachse
Die einfachere Form der Differential-Hodometrie ist das Verfahren angewendet
auf die Hinterachse eines Fahrzeugs. Das nachfolgende Verfahren basiert auf den
Ausfu¨hrungen von [Aus99].
Zur Vereinfachung wird die aktuelle Position hierbei auf die Hinterachsmitte be-
zogen. Der geometrische Zusammenhang zwischen der Hinterachsmitte und dem
zuru¨ckgelegten Weg der Hinterra¨der wird durch Abbildung 3.3 ersichtlich. Aus den
zuru¨ckgelegten Wegla¨ngen des hinteren linken und rechten Rades lhl und lhr und der
Spurbreite dh kann die Richtungsa¨nderung ∆ψ sowie die Sehne s berechnet werden.
Fu¨r einen hinreichend kleinen Beobachtungszeitraum kann der zuru¨ckgelegte Weg
durch einen Kreisbogen mit dem Zentrum M approximiert werden.










Abb. 3.3: Positions- und Richtungsbestimmung mittels Differential Hodome-













kann die die Richtungsa¨nderung ∆ψ durch Umformen und Zusammenfassen mit den
zuru¨ckgelegten Wegstrecken lhl und lhr bestimmt werden zu
8Die Darstellung gilt fu¨r geringe Geschwindigkeiten, solange schra¨glauffreie Fahrt vorliegt. Der
Schra¨glaufeinfluss an der Hinterachse wird fu¨r diese Anwendung vernachla¨ssigt.









· lhr + lhl
lhr − lhl (3.21)
Die Sehne s kann bestimmt werden durch die Beziehung






3.20 und 3.21 eingesetzt in 3.22, folgt fu¨r die Sehne s
s = dh · lhr + lhl






Nun folgt analog zu Kapitel 3.1.1 bei geeigneter Initialisierung des Breitengrades B0,
des La¨ngengrades L0 sowie des Anfangssteuerkurswinkel ψ0 die Positionsrechnung.
Nach Transformation ins Navigations-KS lautet die Berechnung fu¨r den Breitengrad:
B = B0 +
[
dh · lhr + lhl










Die Berechnung des La¨ngengrades lautet:
L = L0 +
[
dh · lhr + lhl








RNe (B(t)) · cos (B (t))
(3.25)
und der Steuerkurswinkel wird berechnet mit:




Bei geradliniger Bewegung ist der Sonderfall zu betrachten, dass der Radius r un-
endlich groß wird. In diesem Fall sind die Wegstrecken lhr und lhl gleich groß, daher
ist der Grenzwertu¨bergang sin(x)
x
fu¨r x gegen 0 zu beru¨cksichtigen. Daraus resultiert
eine Vereinfachung der Gleichungen 3.24 bis 3.26.
Fu¨r lhr = lhl gilt:
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B = B0 +
lhr + lhl
2
· cos (ψ) · 1
RMe (B(t))
(3.27)
L = L0 +
lhr + lhl
2
· sin (ψ) · 1
RNe (B(t)) · cos (B (t))
(3.28)
ψ = ψ0 (3.29)
Die Vorspur und der Sturz der Hinterra¨der wird in dieser Betrachtung nicht beru¨ck-
sichtigt, da der Einfluss auf die geometrischen Zusammenha¨nge gering ist. Bei starrer
Hinterachse sind Spur und Sturz gegenu¨ber Einzelradaufha¨ngung vergleichsweise
klein. Sturz kann durch Messung der fahrbahnseitige Spurbreite erhoben werden
(z.B. mit Metermaß).
Das obige Verfahren kann vereinfacht werden, indem die Geschwindigkeiten und die
Drehrate des Fahrzeugs beru¨cksichtigt wird:
Die Geschwindigkeit, gemessen an den einzelnen Ra¨dern Vxx, kann bestimmt wer-
den durch Beru¨cksichtigung der Zeit tMessung bei der Messung der Pulse pulxx des
Weggebers.









· pi · dxx (3.31)










, vby ≈ 0 (3.33)
Anschließend folgt analog zu Kapitel 3.1.1 die Transformation ins Nav-KS
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Der Breitengrad:
B(t) = B0 +
∫




L(t) = L0 +
∫
V bx (t) · sin(ψ(t))
RNe (B(t)) · cos (B (t))
· dt (3.35)
und der Steuerkurswinkel:
ψ = ψ0 +
∫
ωb(t) · dt (3.36)
3.1.2.2 Differential Hodometrie an der Vorderachse
Aufgrund der Lenkbewegungen gestaltet sich die Positionsbestimmung des Fahr-
zeugs an der Vorderachse gegenu¨ber der Hinterachse wesentlich schwieriger, da die
geometrischen Zusammenha¨nge komplexer sind. Die Positionsbestimmung erfolgt
analog zu dem Modell, das in der Arbeit [Ned00] erarbeitet wurde.
Trotz einer gewissen Komplexita¨t hat diese Lo¨sung einen gewissen Charme, wenn
man z.B. aus Redundanzgru¨nden die dem Grunde nach von der Hinterachse
verfu¨gbaren Informationen absichern kann.
Bei der Kurvenfahrt treten an den Vorderra¨dern unterschiedliche kinematische und
geometrische Bedingungen auf. Zuna¨chst ist der Ackermannwinkel zu beru¨cksichti-
gen, von dem jedoch derart abgewichen wird, dass das kurvena¨ußere Rad sta¨rker
eingeschlagen wird als der Ackermannwinkel vorgibt (Lenkkinematik).
Aufgrund der Kinematik / Fahrzeugdynamik stellt sich dann an den beiden Vor-
derra¨dern ein unterschiedlicher Schra¨glaufwinkel αvl und αvr ein. Da dann im all-
gemeinen zusa¨tzlich auch an den Hinterra¨dern ein Schra¨glaufwinkel αh zu beru¨ck-
sichtigen ist, der kleiner ist als der Schra¨glaufwinkel an der Vorderachse, verschiebt
sich der Momentanpol der Fahrzeugbewegung von der verla¨ngerten Hinterachse (bei
geringer Geschwindigkeit) in Richtung der Vorderachse und des Kurveninneren.
Hier ist nun ein Weg zu finden, der aus den gemessenen Weginkrementen pro Zeit-
einheit des rechten und linken Vorderrades, sowie dem ebenfalls zu messenden Lenk-
winkel, einen tragbaren Schluss auf den zuru¨ckgelegten Weg und die Drehgeschwin-
digkeit des Fahrzeugs zula¨sst.
Der hier eingeschlagene Weg arbeitet mit der Darstellung eines
”
virtuellen Rads“ in
der Mitte der beiden Vorderra¨der, mit dessen Hilfe der mittlere Weg ermittelt wird.
Fu¨r die Ermittlung der Drehgeschwindigkeit wird nun die vereinfachende Annahme
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getroffen, dass dieses virtuelle Rad jeweils anstelle des linken und rechten Vorder-
rades mit den dort gemessenen Drehgeschwindigkeiten beaufschlagt wird. Letztere
Annahme verletzt zwar die tatsa¨chlichen kinematischen Bedingungen, wobei spa¨ter
zu pru¨fen ist inwieweit die Genauigkeit der Navigationslo¨sung leidet. La¨ngsschlupf
wird vernachla¨ssigt.
Als erste Vereinfachung werden die Radaufstandsfla¨chen zu Radaufstandspunkten
in der Fla¨chenmitte des Rades konzentriert. Mit dem zuvor beschriebenen virtu-
ellen Rad wird zuna¨chst die Positionsvera¨nderung der Spurmitte der Vorderachse
betrachtet (Index
”
VSM“), d.h. der Punkt, der zu dem linken und rechten Auf-
standspunkt den gleichen Abstand hat. Der geometrische Zusammenhang fu¨r die
Positionsvera¨nderung des Fahrzeugs, bzw. des Punktes PV SM zwischen zwei Zeit-























Abb. 3.4: Positions- und Richtungsbestimmung mittels Differential Hodome-
trie an der Vorderrachse
In einem hinreichend kleinen Betrachtungszeitraum, bei ausgeschlossenem Schra¨g-
laufwinkel, beschreibt die Fahrzeugbewegung ein Kreisbogenstu¨ck mit dem Dreh-
zentrum M . Geradlinige Bewegungen werden spa¨ter als Sonderfall betrachtet. Die
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sehr kleine A¨nderung der vorderen Spurweite dv sowie des Radstands la, die auf-
grund der Lenkbewegung in Verbindung mit den Nachlaufstrecken der Vorderra¨der
entstehen, werden vernachla¨ssigt.
Aus den zuru¨ckgelegten Wegstrecken der Vorderra¨der lvl und lvr wird die Wegstrecke
des virtuellen Rades lvm bestimmt. Es wird hier der geometrische Zusammenhang
zwischen den Wegstrecken l, den Radien r und der Fahrzeugdrehung ∆ψ benutzt.
lvm = r2 ·∆ψ (3.37)
lvl = r3 ·∆ψ (3.38)
lvr = r1 ·∆ψ (3.39)













U¨ber den Spurstangenweg kann der effektive Lenkwinkel δ∗vm fu¨r das virtuelle Rad
bestimmt werden. Dieser wird beno¨tigt fu¨r die Berechnung der Radien r1, r2 und




















− r2 · dv · cos (δ∗vm) (3.43)
Daraus kann nun die Wegla¨nge des virtuellen Rads berechnet werden:
lvm = la ·
(
lvr√
4 · l2a + d2v · sin (δ∗vm) + 2 · la · dv · sin (2 · δ∗vm)
+
lvl√
4 · l2a + d2v · sin (δ∗vm)− 2 · la · dv · sin (2 · δ∗vm)
) (3.44)
Als vereinfachte Na¨herung kann fu¨r 3.44 auch Gleichung 3.45 angesetzt werden:





Die Abweichungen der Wegla¨nge bei δ∗vm = 45
◦ bewegt sich im Bereich von 1h.
Um die vollzogene Fahrzeugdrehung ∆ψ im Betrachtungszeitraum zu bestimmen,
ist die effektive Spurweite d˜v an der Vorderachse notwendig. Sie ist der Abstand
zwischen der linken und rechten Spur (siehe Bild 3.4) und la¨sst sich mit Hilfe des
Sinussatzes folgendermaßen ermitteln:
d˜v = r1− r3 = dv ·
(
sin (δ∗vl)




















Die hierfu¨r beno¨tigten effektiven Lenkwinkel δ∗vl und δ
∗
vr lassen sich nach [Rei95] mit
Erweiterung von Gleichung 3.47 durch δ∗vm ausdru¨cken. Hierbei wird der Lenkroll-
radius rs, der in der Regel nur wenige Millimeter betra¨gt, vernachla¨ssigt:
cot(δvl) = cot(δvr) +

























Die Positionsa¨nderung der vorderen Spurmitte (∆BV SM , ∆LV SM) sowie die
Winkela¨nderung (∆ψV SM) ko¨nnen nun analog zur Berechnung der Differential-
Hodometrie an der Hinterachse bestimmt werden:
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RNe (B) · cos (B)
(3.53)
∆ψV SM = ∆ψ (3.54)
Die Positionsa¨nderungen ergibt sich zu:




























RNe (B) · cos (B)
(3.56)
sowie der neue Steuerkurswinkel
ψV SM = ψ0 +∆ψV SM . (3.57)
Um von der zuvor bestimmten Spurmitte PV SM zur Vorderachsmitte PVM , d.h. zur
Mitte zwischen den beiden Radaufha¨ngungen zu gelangen, ist die Nachlaufstrecke
der Ra¨der zu beru¨cksichtigen. Der geometrische Zusammenhang ist in Abbildung 3.5
dargestellt. Beim Einlenken der Vorderra¨der z.B. nach rechts von der Neutralstellung
aus, so drehen sich die Ra¨der um die jeweiligen Lenkachsen nach rechts. Die Punkte
sind ebenfalls in Abbildung 3.5 dargestellt.
Die Seitenansicht der Lenkachse befindet sich in Abbildung 3.6. Der Durchstoßpunkt
ist in der Radmittenebene um die Nachlaufstrecke nk vom gedachten Reifenauf-
standspunkt entfernt. Das Einlenken resultiert in einer Verschiebung der vorderen
Radaufha¨ngungen. Die Auswirkungen dieses Effektes auf die Positionsbestimmung
des Fahrzeugs wird anhand des virtuellen Rades betrachtet.
Da sich die gleichgroßen Lenkdifferenzwinkel der beiden Vorderra¨der beim Umrech-
nen auf das virtuelle Rad in etwa aufheben, wird anstelle des wirklichen Lenkwinkels
δVM der effektive Winkel δ
∗
VM verwendet. Der Lenkrollradius, der in der Regel viel
kleiner ist als die Nachlaufstrecke, hat auf die Verschiebung keinen großen Einfluss
und wird daher ebenfalls vernachla¨ssigt. Durch die seitliche Verschiebung wird der
Punkt PVM nach rechts verlagert, Punkt PV SM hingegen vera¨ndert sich kaum. Die
seitliche Verschiebung der vorderen Aufha¨ngung betra¨gt na¨herungsweise:
∆s = nk · sin (δ∗VM) (3.58)
Da sich hierdurch die Fahrzeugkarosserie geringfu¨gig um die Hinterachsmitte dreht,
a¨ndert sich somit auch die Fahrzeugorientierung ψ. Der Positionsunterschied von
der Spurmitte PV SM zur Vorderachsmitte PVM betra¨gt:






















Abb. 3.5: Positionsvera¨nderung der Vorderachsmitte PVM des Fahrzeugs auf-
grund des Lenkens nach [Ned00]
1: Durchstoßpunkt der Lenkachse vor der Raddrehung, 2: nach der Raddrehung, 3:
PVM vor der Raddrehung, 4: nach der Raddrehung
Abb. 3.6: Nachlaufstrecke nk in der Seitenansicht nach [Ned00]
∆xlenk = ∆s · sin (ψ) = nk · sin (δ∗VM) · sin (ψ) (3.59)
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∆ylenk = −∆s · cos (ψ) = nk · sin (δ∗VM) · cos (ψ) (3.60)











Hierbei ist zu beachten, dass dies Korrekturterme sind, die nicht zusammen mit den
Positionsa¨nderungen aufgrund der zuru¨ckgelegten Wegstrecken integriert werden.
Um die Position des Fahrzeugs auf die Hinterachsmitte zu beziehen muss nun die
Position der Vorderachsmitte PVM zur Hinterachsmitte PHM transformieren werden.
Dies geschieht u¨ber die folgenden Zusammenha¨nge:
x = xvm − la · cos (ψ) (3.62)
y = yvm − la · sin (ψ) (3.63)
Dadurch ergibt sich die Fahrzeugposition bezu¨glich der Hinterachsmitte, ergeben
sich die folgende Gleichungen:
x = xvsm +∆xlenk − la · cos (ψ) (3.64)
y = yvsm +∆ylenk − la · sin (ψ) (3.65)
ψ = ψvsm +∆ψlenk (3.66)
Bei Geradeausfahrt, d.h. ∆ψ = 0 und δ∗vm = 0 muss als Sonderfall, wie auch
bei der Positionsbestimmung durch Differential-Hodometrie an der Hinterachse, ein
Grenzu¨bergang zu vollzogen werden. Die Gleichungen vereinfachen sich dadurch bei
Verwendung der Gleichungen 3.55 bis 3.57 mit dem Radius aus 3.37 zu
BV SM = B0 + lvm · cos (ψ) · 1
RMe (B)
(3.67)
LV SM = L0 + lvm · sin (ψ) · 1
RNe (B) · cos (B)
(3.68)
ψV SM = ψ0 (3.69)
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3.1.3 Verfahren mit mikromechanischem Kreisel und ODOX
Dieses Verfahren vereinigt die beiden zuvor beschriebenen Verfahren. Die Dreh-
rate wird durch zwei unterschiedliche Verfahren ermittelt, durch den MEMS-
Drehratenmesser und das Differential-Hodometer. Es stehen somit zwei unabha¨ngige
fahrzeugautonome Verfahren zur Bestimmung der Drehrate zur Verfu¨gung.
Vor ihrer Verwendung mu¨ssen speziell die MEMS Drehratensignale einer umfang-
reichen Kalibration und Fehlerkompensation unterzogen werden, welche in Kapitel
3.3.1 detailliert behandelt werden.
So wird z.B. der Nullpunkt-Bias des Drehratenmessers in der Sensordatenfusion
mit Hilfe des GPS-Kurswinkels bestimmt. Wenn das GPS kleine Richtungsfehler
aufweist und diese nicht erkannt werden, wird der Richtungsfehler des gemessenen
GPS-Kurswinkels als Bias-Fehler des Drehratenmessers interpretiert. Durch die Re-
dundanz der Messung der Drehrate mit Drehratenmesser, Differential-Hodometer
und GPS kann eine effektive Fehlererkennung ermo¨glicht werden.
Zur Erkennung von GPS-Fehlern wird sta¨ndig die Positionsdifferenz zwischen
den drei Lo¨sungen berechnet, d.h zwischen GPS-Lo¨sung und Kreisel-Hodometer-
Lo¨sung, GPS-Lo¨sung und Differential-Hodometer-Lo¨sung sowie zwischen Kreisel-
Hodometer-Lo¨sung und Differential-Hodometer-Lo¨sung. Abha¨ngig von der Positi-
onsdifferenz entscheidet ein FDI-Algorithmus (siehe Kapitel 3.2.3), ob ein Fehlver-
halten vorliegt und isoliert die fehlerhaften Informationen, um somit eine erho¨hte
Genauigkeit zu erzielen. Dies funktioniert erst, wenn sa¨mtliche Skalenfaktoren und
Offsets gro¨ßenordnungsma¨ßig richtig bestimmt wurden.
Das in dieser Arbeit umgesetzte Verfahren benutzt das in Kapitel 3.1.2 beschrieben
Verfahren der Differential-Hodometrie an der Hinterachse und die Koppelnavigati-
onsgleichungen aus Kapitel 3.1.1.




Zwei wichtige Aspekte der ingenieurtechnischen Wissenschaften sind das Filtern und
das Scha¨tzen von Zusta¨nden dynamischer Systeme. Sobald ein Zustand aus ver-
rauschten Messungen bestimmt werden muss, kann ein Zustandsscha¨tzer dafu¨r ein-
gesetzt werden, um aus den Messdaten mehrerer Sensoren auf die wahren Zusta¨nde
des Systems zu schließen. Die bekanntesten Vertreter dieser Art fu¨r lineare Systeme
sind der Luenberger-Beobachter und der Kalman-Filter (KF). Im Gegensatz zum
Luenberger-Beobachter, der rein deterministischer Natur ist, basiert der Kalman-
Filter auf einem stochastischen Ansatz, mit dem es mo¨glich ist, auch dem Messrau-
schen und der Modellunsicherheit beim Filterentwurf Rechnung zu tragen. In dieser
Arbeit wird nur auf den Kalman-Filter (Abschnitt 3.2.1.3) und verschiedene Vari-
anten eingegangen. Der KF ist ein weit verbreiteter Filter, da er sehr einfach ist und
fu¨r lineare Systeme einen optimalen Scha¨tzer darstellt.
Reale Systeme sind meistens nichtlinear, wodurch eine Anwendung des KF nicht
mo¨glich ist. Zahlreiche Varianten versuchen, dieses Problem in den Griff zu be-
kommen, wobei der erweiterte Kalman-Filter (EKF) die Methode ist, die am mei-
sten Anwendung findet. Dieser Filter linearisiert das nichtlineare System um den
Scha¨tzzustand und wendet dann die Gleichungen des normalen KF an (siehe Ab-
schnitt 3.2.1.4).
Problematisch ist der EKF insofern, da es einen erheblichen Rechenaufwand er-
fordert, das System in jedem Schritt zu linearisieren, vor allem wenn ein System
mit vielen Zusta¨nden vorliegt. Im Folgenden werden die Filtermethoden nach den
Ausfu¨hrungen von [Sen06] aufgefu¨hrt.
3.2.1.2 Rekursive Scha¨tzung nicht messbarer Zusta¨nde
Im Allgemeinen dienen Filter dazu, aus den messbaren Zusta¨nden, mit Hilfe eines
Systemmodells, auf die nicht messbaren zu schließen. Die grundlegende Arbeitsweise
eines solchen rekursiven Filters ist in Bild 3.7 dargestellt. Parallel zum Prozess la¨uft
der Filter mit und berechnet u¨ber das interne Prozessmodell im Block Pra¨diktion
eine a priori -Scha¨tzung xˆ−(k+1) der Zusta¨nde. Im Block Korrektur wird dann u¨ber
die Messung y(k+1) die a priori -Scha¨tzung angepasst. Die Ausgabe des Korrektur -
Blocks ist dann die a posteriori -Scha¨tzung xˆ(k + 1) der Zusta¨nde. Diese dient im
na¨chsten Filterschritt wieder als Eingangsgro¨ße fu¨r den Pra¨diktions-Block, wodurch
sich der rekursive Charakter des Filters ergibt.









Abb. 3.7: Schema fu¨r den Einsatz von Filtern zum Scha¨tzen der Zusta¨nde eines
dynamischen Systems
Pra¨diktion vor der Korrektur. Aber speziell fu¨r navigatorische Aufgaben empfiehlt es
sich, innerhalb eines Zeitschrittes erst eine Korrektur und danach eine Pra¨diktion zu
berechnen (vgl. Bild 3.8 a). Dies vera¨ndert nicht die Reihenfolge an sich, nur wird der
Pra¨diktionsschritt fu¨r den Wert x(k+1) in den vorherigen Abtastschritt vorgezogen.
Die Ausgangswerte liegen dadurch etwas fru¨her vor, wodurch schon fru¨her mit den
Berechnungen begonnen werden kann. Vorallem bei Echtzeitanwendungen spielt das
eine große Rolle.
Da es in der Navigation hauptsa¨chlich um nichtlineare Systeme geht, bietet sich
das erweiterte Kalman-Filter (EKF) an. Voraussetzung fu¨r eine Implementierung
des Filters ist, dass eine diskrete Darstellung der Modellgleichungen vorliegt. Ha¨ufig
existieren von technischen Systemen aber nur kontinuierliche Darstellungen in Form
von Differentialgleichungen (DGLs). Es ist also notwendig die kontinuierlichen Glei-
chungen in diskrete umzuwandeln.
3.2.1.3 Kalman-Filter
1960 vero¨ffentlichte R.E.Kalman seine Arbeit u¨ber einen rekursiven Filteralgo-
rithmus fu¨r lineare diskrete Modelle ([Kal60]). Ganz allgemein ausgedru¨ckt ist
der Kalman-Filter ein Satz von mathematischen Formeln, mit denen rekursiv die
Zusta¨nde eines Systems bestimmt werden ko¨nnen, indem der mittlere quadratische
Fehler (Mean Square Error - MSE) minimiert wird. Grundlage der Berechnungen
ist, dass die Zusta¨nde durch eine Gaußsche Zufallsverteilung mit einem Mittelwert
x¯ und einer Kovarianz Pxx dargestellt werden. U¨ber die lineare Systemdarstellung
werden der urspru¨ngliche Mittelwert und die Kovarianz transformiert und bilden
so die neue Werte y¯ und Pyy (vgl. Bild 3.9). Die Systemgleichung der in Bild 3.9
dargestellten Funktion ist y = f(x) = 1, 5 · x.
Der Filter liefert sehr gute Scha¨tzwerte fu¨r den Zusta¨nde x, wenn entweder ein
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Abb. 3.8: Abha¨ngigkeit der Berechnung des gescha¨tzten Zustandes xk von der
Reihenfolge der Filterschritte
Prozessmodell oder eine Messung vorliegt. Die Grundfunktion aller nachfolgend ge-
nannten Filter stammt von diesem einfachen Kalman-Filter ab, der deswegen hier
na¨her erla¨utert wird (vgl. [WB04]).
Der Kalman-Filter scha¨tzt die Zusta¨nde x ∈ <n eines diskreten linearen zeitinvari-
anten Systems, das durch eine stochastische Differenzengleichung beschrieben wird:
xk = Axk−1 +Buk−1 +wk−1 (3.70)
mit der Messung y ∈ <m:
yk = Cxk + vk (3.71)
wk und vk bezeichnen hier das Prozessrauschen bzw. das Messrauschen; diese werden
als weiß und unkorreliert angenommen. Als Wahrscheinlichkeitsverteilung wird fu¨r

















Abb. 3.9: Darstellung der Transformation von Mittelwert und Kovarianz u¨ber
eine lineare Funktion der Form y = f(x) = 1, 5 · x beim Kalman-
Filter
Die a priori Scha¨tzung des Zustandes x zum Zeitpunkt k wird mit xˆ−k bezeichnet,
sie wird aus dem Prozesswissen vor dem Zeitschritt k gewonnen.
Die a posteriori Scha¨tzung xˆk wird durch die Messung yk zum Zeitschritt k korri-
giert. Damit lassen sich nun a priori und a posteriori Scha¨tzfehler ableiten:
e−k = xk − xˆ−k
ek = xk − xˆk
















Ziel des Kalman-Filters ist es, die a posteriori Fehler-Kovarianz-Matrix zu minimie-
ren. Der Weg dorthin besteht darin, aus einer a priori Scha¨tzung der Zusta¨nde xˆ−k
und einer Linearkombination aus dem gescha¨tzten Prozessausgang Cxˆ−k und dem
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K ist die Kalman-Versta¨rkung und muss so ausgelegt sein, dass die a posteriori
Kovarianzmatrix Pk minimal wird, d.h. die Fehler ek werden ebenso minimal. Eine










Die Herleitung wird hier nicht aufgefu¨hrt, da sie relativ umfangreich und nicht Be-
standteil dieser Arbeit ist (siehe z.B. [Sch77], [Gel74]). Die Kalman-Versta¨rkung
dient dazu, im Korrekturschritt aus der a priori -Scha¨tzung mithilfe der Messung
eine a posteriori Scha¨tzung fu¨r den Zustand xˆk zu berechnen, wie in Gleichung 3.74
dargestellt. Am Anfang des Filtervorgangs ist K im Allgemeinen relativ groß, wird
aber mit jedem Filterschritt kleiner. Der letzte Schritt der Korrektur besteht darin,
einen neuen Scha¨tzwert Pk fu¨r die Kovarianzmatrix zu bestimmen.
Somit lauten nun die kompletten Gleichungen des Kalman-Filters wie sie in den
Gleichungssa¨tzen 3.76 und 3.77 dargestellt sind. Diskrete Kalman-Filter Gleichungen
zur Pra¨diktion der Zusta¨nde
xˆ−k = Axˆk−1 +Buk−1 (3.76a)
P−k = APk−1A
T +Q (3.76b)

















Pk = (I−KkC)P−k (3.77c)
Der rekursive Charakter des Kalman-Filters soll anhand von Bild 3.10 erla¨utert wer-
den. Um die Zusta¨nde des folgenden Zeitschrittes scha¨tzen zu ko¨nnen, genu¨gen die
Kenntnisse des momentanen Schrittes. Nach einer Initialisierung im ersten Pra¨dik-
tionsschritt ko¨nnen Scha¨tzwerte fu¨r xˆ1 und P1 berechnet werden. Durch eine darauf
folgende Messung werden daraus im Korrekturschritt a posteriori Scha¨tzwerte be-
stimmt. Diese dienen dem na¨chsten Pra¨diktionsschritt wiederum als Eingangswerte,
wodurch der Kreislauf geschlossen wa¨re. Der Vorteil dieser Art zu Filtern besteht
darin, dass immer nur die aktuellen Werte von xˆk und Pk gespeichert werden.
3.2.1.4 Erweitertes Kalman-Filter
Der erweiterte Kalman-Filter (EKF) ist die Erweiterung des normalen Kalman-
Filters auf nichtlineare Systeme. Genauso wie beim KF werden die Zusta¨nde durch
eine Gaußsche Zufallsverteilung mit einem Mittelwert x¯ und einer Kovarianz Pxx
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Pra¨diktion der Zusta¨nde
(1) A priori Scha¨tzung von xˆk
xˆ−
k
= Axˆk−1 + Buk−1

























Startwerte xˆ0 und P0
Abb. 3.10: Rekursive Funktionsweise des Kalman-Filters
dargestellt. Der einzige Unterschied ist, dass bei einem nichtlinearen Systemen keine
linearen Systemmatrizen A, B und C vorliegen, wie sie fu¨r den rekursiven Algorith-
mus nach Bild 3.10 beno¨tigt werden. Um dennoch die Gleichungen des normalen KF
verwenden zu ko¨nnen, ist die Systemgleichung (DGL) im jeweiligen Arbeitspunkt
zu linearisieren. Dies geschieht mit einer Linearisierung 1.Ordnung. Da es sich im
Allgemeinen um Systeme mit mehreren Zusta¨nden handelt, folgt als Linearisierung
der DGL eine Matrix von Ableitungen, die Jacobi-Matrix. Mit diesen Matrizen wird
dann analog zum normalen Kalman-Filter weiter verfahren.
Eine grafische Darstellung, wie eine nichtlineare Funktion mit dem EKF behandelt
wird, kann Bild 3.11 entnommen werden. Die eindimensionale nichtlineare Funktion
gehorcht der Vorschrift:
y = f(x) = 3 sin(0, 5x) + 0, 1 sin(5x)
Im Arbeitspunkt des Filters x¯ = 1, 3 wird die Funktion linearisiert. U¨ber die nun
lineare Transformationsvorschrift (dargestellt durch die gestrichelte Gerade) wird
aus der alten Zugeho¨rigkeitsfunktion - mit einer Kovarianz von Pxx = 0, 1 - eine
neue berechnet (Mittelwert y¯ = 1, 8371, Kovarianz Pyy = 0, 28305).
Die folgende Herleitung ist angelehnt an [WB04]. Der Prozess sei durch folgende
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Abb. 3.11: Prinzipielle Arbeitsweise des EKF an einer eindimensionalen nicht-
linearen Funktion der Form y = f(x) = 3 sin(0, 5x) + 0, 1 sin(5x)
nichtlineare zeitkontinuierliche DGL beschrieben:
x˙ = f(x,u,w) (3.78a)
y = h(x,v) (3.78b)
Dabei beschreibt w das Prozessrauschen und v das Messrauschen. Die Diskretisie-
rung der Systemgleichungen 3.78 fu¨hrt auf die beiden folgenden Gleichungen:
xk = f(xk−1,uk−1,wk−1) (3.79a)
yk = h(xk,vk) (3.79b)
In der Realita¨t sind die genauen Werte fu¨r die beiden Rauschgro¨ßenwk und vk selten
bekannt und werden daher festgelegt. Unter der Annahme eines mittelwertfreien
Rauschens werden daher Zustands- und Ausgangsvektor durch folgende Gleichungen
angena¨hert:
x˜k = f(xˆk−1,uk−1, 0) (3.80a)
y˜k = h(x˜k, 0) (3.80b)
mit einer a posteriori Scha¨tzung xˆk des Zustandes zu einem fru¨heren Zeitpunkt k.
Werden diese beiden Gleichungen um ihren Arbeitspunkt x˜k bzw. y˜k linearisiert,
ergeben sich die folgenden Approximationen:
xk ≈ x˜k +AJ(xk−1 − xˆk−1) +Buk−1 +WJwk−1 (3.81a)
yk ≈ y˜k +CJ(xk − x˜k) +VJvk (3.81b)
mit:
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• den Zustands- und Beobachtungsvektoren xk und yk,
• und den approximierten Vektoren x˜k und y˜k nach den Gleichungen 3.81.
• Die beiden Gro¨ßen wk und vk beschreiben das Zustands- bzw. Beobachtungs-
rauschen analog zu Gleichung 3.70 und 3.71. Ausserdem




















Zur Vereinfachung wurden die Indizes k bei den Matrizen weggelassen, obwohl diese
sich wa¨hrend jedes Zeitschrittes a¨ndern, da es sich hier um ein nichtlineares Sy-
stem handelt. Ha¨ufig liegen die Systemgleichungen eines Prozesses nicht in diskreter
Form vor, wodurch sich die Berechung der Jacobi-Matrizen etwas anders darstellt
(vgl. [Kli95]).
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∂xn
 (3.83)
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∂vm
 (3.85)
2. Entwicklung der nichtlinearen Funktion in einer Taylorreihe und Abbruch nach
dem ersten Glied (am Beispiel der Matrix A):
A = I+ ts ·AJ
A =

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Die genaue Herleitung der folgenden Gleichungen zur Pra¨diktion und Korrektur ist
in dieser Arbeit nur von untergeordneter Rolle, weshalb sie hier nicht aufgefu¨hrt ist.
Sie ist denen des normalen Kalman-Filters sehr a¨hnlich. Um die Notation konsistent
zu halten wird im folgenden x˜k durch die a priori Notation xˆ
−
k ersetzt. Diskrete
EKF Gleichungen zur Pra¨diktion der Zusta¨nde






Die hier auftretende Matrix Q beschreibt die Kovarianz des Prozessrauschens und
wurde hier mit einem Index versehen, um zu verdeutlichen, dass sie sich mit jedem

























Pk = (I−KkCK)P−k (3.88c)
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Pra¨diktion der Zusta¨nde









































Startwerte xˆ0 und P0
Abb. 3.12: Rekursive Funktionsweise des erweiterten Kalman-Filters
Rk ist die mit jedem Zeitschritt vera¨nderliche Kovarianz des Messrauschens.
Bei der spa¨teren Implementierung allerdings wurden sowohl Q, R als auch alle
Jacobi-Matrizen mit Ausnahme von Ak als konstant angenommen. Aus den Glei-
chungssa¨tzen 3.87 und 3.88 ist zu entnehmen, dass die prinzipielle Arbeitsweise des
EKF identisch zum KF ist. In Bild 3.12 ist die rekursive Arbeitsweise des EKF
nochmals zusammengefasst dargestellt.
3.2.2 Systemmodelle
Das Systemmodell wird aus einem translatorischen und einem rotatorischen Strang
aufgebaut, die die Zusta¨nde: Position und Geschwindigkeit bzw. Richtung beinhal-
ten. Fu¨r die Gestaltung der Systemgleichungen ergeben sich nun mehrere Mo¨glich-
keiten.
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3.2.2.1 Variante fu¨r das Verfahren mit mikromechanischem Kreisel und
Hodometer













Der Zustandsvektor entha¨lt die, fu¨r das hier angewendete Koppelnavigationsverfah-
ren, notwendigen Elemente:
• B – Breitengrad der aktuellen Position im WGS 84 Koordinatensystem
• L – La¨ndengrad der aktuellen Position im WGS 84 Koordinatensystem
• ψ – aktueller Kurswinkel des Fahrzeugs
• V t – aktuelle Geschwindigkeit
• ωb – aktuelle Drehgeschwindigkeit um die Hochachse
Zusa¨tzlich werden im Zustandsvektor die von der Filterlo¨sung zu bestimmenden
Fehlerparameter aufgenommen:
• RCω – BIAS des Drehratenmessers
• SKFeω – fehlerbehafteter Skalenfaktor des Drehratenmessers
• SKFeODO – fehlerbehaftete Skalenfaktor des Hodometers
Diese Einteilung ist angelehnt an den Ansatz eines SDA (sie-
he [Bey93], [Bri71], [Rec98], [Sti94]), bei dem nur die Anteile in der Ebene
mit konstanter Ho¨he extrahiert sind.
Die im Zustandsvektor zusa¨tzlich aufgenommen Fehlerparameter dienen spa¨ter im
Systemmodell zur Bestimmung bzw. Korrektur der mo¨glichen Skalenfaktor- und
Offset-Fehler vom Drehratensensor und Hodometer. Als Skalenfaktorfehler des Ho-
dometers wird nur ein Parameter fu¨r die Korrektur der gemittelten Geschwindigkeit
vom linkem und rechtem Hinterrad nach Gleichung 3.33 mitgefu¨hrt.
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Die Systemgleichung ergibt sich in diesem Fall zu:
f (xk−1, uk−1) =






















Die Systemgleichung wird aus den in Kapitel 3.1.1 hergeleiteten Koppelnavigations-
gleichungen aufgebaut.
Fu¨r die Berechnung des Breitengrads bzw. La¨ngengrads werden die Gleichung 3.10
und 3.11 eingesetzt. Diese Gleichungen sind erweitert um die Korrektur des Skalen-
faktorfehlers des Hodometers SKFeODO.
Die im Systemmodell enthaltene Geschwindigkeit V t wird direkt aus der ermittelten
Hodometer-Geschwindigkeit (Gleichung 3.33) zugefu¨hrt, sowie die Drehrate ωb die
direkt die Messwerte des Drehratenmessers beru¨cksichtigt.
Die Berechnung des Kurswinkels ψ erfolgt nach Gleichung 3.12 und wird erwei-
tert um die Korrektur des Skalenfaktorfehlers SKFeω und Offsetfehlers RCω des
Drehratensensors, sowie die Korrektur durch die Ru¨ckfu¨hrdrehrate, die im folgen-
den erla¨utert wird.
Im 2 dimensionalen Fall werden die z-Anteile der folgenden Korrekturterme beru¨ck-
sichtigt:
• Transportdrehrate (z-Anteil)
Die Transportdrehrate beschreibt die entstehende Rotation der Plattform auf-
grund der Bewegung des Fahrzeugs gegenu¨ber der gekru¨mmten Erdoberfla¨che.
ωnen = −
(
V t · sin (ψ) / ((RNe +H) · cos(B))) · sin (B) = −L˙sin(B) (3.91)
• Erddrehrate (z-Anteil)
Die Erddrehrate beschreibt die Rotation der Plattform aufgrund der Erdrota-
tion gegenu¨ber dem Navigationskoordinatensystem.
ωnie = −ωe · sin (B) mit ωe = 7, 2921151467 · 10−5 [rad/sec] (3.92)
Sie wird beno¨tigt um Anteile der Erddrehrate im ωz Kanal zu kompensieren.
• Ru¨ckfu¨hrdrehrate (z-Anteil)
Die Ru¨ckfu¨hrdrehrate ωnin dient bei der Berechnung der analytischen Platt-
form eines SDA zur Korrektur der ko¨rperfest gegenu¨ber dem inertialen Raum
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ie = −(L˙+ ωe) · sin(B) (3.93)
Dieser Wert wird in den Berechnungen zwar mitgefu¨hrt, ist jedoch außerordentlich
klein in Relation zur Messgenauigkeit des Drehratenmessers.
Als weitere drei Systemgleichungen mu¨ssen die zuvor beschriebenen SKFeODO,
SKFeω und RCω im Systemmodell mitgefu¨hrt werden.
Fu¨r die A posteriori Scha¨tzung im erweiterten Kalman Filter wird ein Messvektor
beno¨tigt. In dieser Arbeit wird fu¨r alle drei realisierten Verfahren derselbe Messvek-
tor eingesetzt. Dem EKF werden u¨ber den Messvektor die Werte, die aus dem GPS













Bei der Verwendung des Trackwinkels ν des GPS ist zu beru¨cksichtigen, dass die
Ru¨ckfu¨hrung dieses Wertes auf den Kurswinkel ψ des Fahrzeugs nur dann gu¨ltig ist,
wenn die Geschwindigkeit im ko¨rperfesten Koordinatensystem in y-Richtung V by = 0
ist, bzw. kein Schwimmwinkel vorliegt.
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3.2.2.2 Variante fu¨r das Differential-Hodometer-Verfahren
Der Zustandsvektor fu¨r das Differential-Hodometer-Verfahren an der Hinterachse in















Gegenu¨ber den unter Kapitel 3.2.2.1 dargestellten Variablen ergeben sich beim
Differential-Hodometer-Verfahren die zusa¨tzlichen Variablen im Zustandsvektor:
• Vhl – berechnete Geschwindigkeit des hinteren, rechten Fahrzeugrads nach
Gleichung 3.31
• Vhr – berechnete Geschwindigkeit des hinteren, linken Fahrzeugrads nach Glei-
chung 3.31
Das Systemmodell der Differential-Hodometer-Verfahren sieht folgendermaßen aus:
f (xk−1, uk−1) =














)− ωnin(B,ψ, V t)) ·∆t
(Vhr + Vhl) /2








Im Systemmodell fu¨r das Differential-Hodometer-Verfahren a¨ndern sich lediglich
zwei Berechnungen gegenu¨ber dem Systemmodell aus 3.2.2.1
Es sind dies, die Berechnung der Geschwindigkeit V t nach der Gleichung 3.33, so-
wie die Drehrate ωb nach Gleichung 3.32 aus Kapitel 3.1.2. Zusa¨tzlich werden die
Geschwindigkeiten Vhl und Vhr, gemessen an den beiden Hinterra¨dern, in diesem
Modell aufgenommen.
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3.2.2.3 Variante fu¨r das Verfahren mit mikromechanischem Kreisel und
Differential-Hodometer-Verfahren
Das Systemmodell dieser Lo¨sung kombiniert die zwei zuvor beschriebenen System-
modelle. Es basiert auf dem Verfahren mit mikromechanischem Kreisel und Hodo-





ω des Differential-Hodometer Verfahrens mitgefu¨hrt.



















Analog dazu werden im Systemmodell die jeweiligen Gleichungen der beiden vorhe-
rigen Verfahren eingesetzt:
f (xk−1, uk−1) =

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Somit steht in diesem Verfahren eine redundante Messung der Drehrate durch den




Verfu¨gung. Die berechnete Drehrate aus der Differential-Hodometer-Lo¨sung ωodoxb
wird jedoch ausschließlich zur Fehlererkennung eingesetzt.
Die Navigationslo¨sung dieses kombinierten Verfahrens aus Drehratenmesser und
Differential-Hodometer liefert daher die identische Lo¨sung wie das Verfahren mit
mikromechanischem Kreisel und einfachem Hodometer aus 3.2.2.1 sofern keine GPS
Informationen u¨ber den Messvektor zugefu¨hrt werden.
3.2.2.4 Verwendung der Systemgleichung im EKF
Die Sensordatenfusion erfolgt aufgrund des vorliegenden nichtlinearen Systems in
einem EKF.
Die hierfu¨r notwendige zeitdiskrete Prozessmatrix A wird bestimmt durch die Ent-
wicklung der nichlinearen Funktion in einer Taylorreihe und Abbruch nach dem
ersten Glied, nach Gl. 3.86, mit den partiellen Differentiation der kontinuierlichen
Systemmodelgleichungen f (x) nach den Zusta¨nden aus dem Zustandsvektor x.
Die Kovarianz des Prozessrauschen Q wurde als konstant angenommen. Die Kova-
rianz des Messrauschen R wird im jeweiligen Arbeitspunkt fu¨r die Fehlerisolierung
variiert. Der Ausgangsvektor yk wird durch den zuvor definierten Messvektor m be-
legt. Nach der Wahl der Startwerte xˆ0, P0 und R0 stehen somit alle Matrizen und
Vektoren fu¨r die Berechnung des EKF nach Abbildung 3.12 zur Verfu¨gung.
Hierzu wurde eine Software-Programm entwickelt, welches die Pra¨diktions- und Zu-
standskorrekturschritte des EKF mit einer Frequenz von 50 Hz in jedem Arbeits-
punkt berechnet.
3.2.3 Failure Detection and Isolation (FDI) Verfahren
Die Fehlerdetektion entscheidet ob in einem System ein Fehler aufgetreten ist. Die
Isolierung muss unter ho¨herem Rechenaufwand entscheiden, welche Quelle den Feh-
ler verursacht hat.
Fehlerhafte Messwerte ko¨nnen sich prinzipiell an jedem Sensorausgang befinden.
Korrupte Daten ko¨nnen die Filterlo¨sung versagen zu lassen. Zum Beispiel ko¨nnen un-
brauchbare GPS-Positionsdaten unter Ba¨umen oder in halbseitig geo¨ffneten Tunnels
auftreten. Bei einem Hodometer kann ein Fehler, z.B. bei durchdrehenden Ra¨dern
wa¨hrend eines Kavalierstarts, auftreten. Um dem Filter lediglich Daten mit einer
hohen Integrita¨t bereitstellen zu ko¨nnen, wird eine Fehlererkennung und Isolierung
eingesetzt.
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3.2.3.1 Fehlererkennung
Zu den ga¨ngigen Systemen za¨hlen derzeit (siehe auch [Bey93] und [BW99]):
• wa¨hlende Systeme (Voting Systems)
• fehlersensitive Filter
• Formulierung sprungfo¨rmiger Prozessa¨nderungen
• Mehr-Hypothesen-Filter-Detektoren
• innovationsorientierte Erkennungssysteme
Wa¨hlende Systeme sind vor allem in Prozessen mit paralleler Redundanz der Hard-
ware integrierbar. Parallele Redundanz erfordert zumeist baugleiche Gera¨te, deren
Daten miteinander verglichen werden. Vorteilhaft gegenu¨ber der Nutzung eines ein-
zelnen Systems sind vor allem Eigenschaften wie Zuverla¨ssigkeit und Toleranz ge-
genu¨ber nicht gaußverteilten Signalen und eine einfache Implementierung. Allerdings
ziehen sie keine Information mehr aus ungenau gewordenen Sensoren, da diese aus
dem Algorithmus herausgenommen werden. Zudem ko¨nnen Schwierigkeiten beim
Erkennen schleichender Fehler entstehen [BW99] (z.B. aufgrund thermischer Ef-
fekte). Ein weiterer elementarer Nachteil sind die hohen Kosten, die eine parallele
Hardware-Redundanz verursacht. Deshalb sollen hier Verfahren analytischer Redun-
danz eingesetzt werden, um Kosten sparen zu ko¨nnen. Analytische Redundanz ver-
wendet a priori Wissen, das in die Modellbildung eingeflossen ist (modellgestu¨tzte
Redundanz).
Ein solches rechnergestu¨tztes Fehlererkennungsverfahren ist zum Beispiel das feh-
lersensitive Filter, das auch nach der Einschwingzeit sensitiv gegenu¨ber nicht mo-
dellierter Pha¨nomene bleibt.
Wa¨hrend ein Standard Filter das Residuum mit wachsender Zeit immer weniger
gewichtet, ko¨nnen exponentiell gewichtende Filter Abhilfe schaffen. Nachteil die-
ses Verfahrens ist jedoch die Suboptimalita¨t und die Limitierung auf zeitinvariante
Systeme.
Ein weiteres Verfahren stellt die Formulierung sprungfo¨rmiger Prozessa¨nderungen
dar, die jedoch von Anfang an bekannt sein mu¨ssen. Es ko¨nnen nur a priori bekannte
und modellierte Fehler erkannt werden.
Gro¨ßte Komplexita¨t weist das Verfahren mit Mehr-Hypothesen-Filter-Detektoren
auf. Unter Verwendung mehrerer linearer Filter, die unter der Annahme verschiede-
ner Hypothesen des zugrunde liegenden Systemverhaltens ausgelegt werden, mu¨ssen
verschiedene Modellansa¨tze fu¨r jedes dieser Filter gewa¨hlt werden. Welches dieser
Modelle das richtige darstellt, la¨sst sich u¨ber die Wahrscheinlichkeit der generierten
Daten berechnen. So ko¨nnen sprungfo¨rmige A¨nderungen in den Wahrscheinlichkei-
ten detektiert und zur Fehlererkennung genutzt werden. Der Nachteil dieses Verfah-
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rens ist der extrem hohe Rechenaufwand, weshalb dieser Ansatz oft dadurch verein-
facht wird, dass lediglich zwei dynamische Modelle (verfehlt oder nicht) verwendet
werden. Diese besitzen unterschiedliche Systemrauschkovarianzen und verwenden ei-
ne auf dem Sequential Probability Ratio Test (SPRT) basierende Entscheidung. Fu¨r
die zwei gegebenen Hypothesen (der Prozess hat sich zu einem Zeitpunkt gea¨ndert
oder nicht) werden die a posteriori Wahrscheinlichkeiten der beiden Modelle berech-
net und der Logarithmus des Verha¨ltnisses dieser beiden Wahrscheinlichkeiten mit
zwei Schwellwerten verglichen. Die Wahrscheinlichkeit, einer der beiden mo¨glichen
falschen Entscheidungen zu treffen, wird im SPRT vorgegeben (aus [BW99]).
Eine Residuen-Auswertung unternimmt der Ansatz der innovationsorientierten Er-
kennungssysteme. Der Scha¨tzalgorithmus kann in diesem Fall so lange zur Berech-
nung der optimalen Zusta¨nde genutzt werden bis eine Abweichung von der Norma-
lita¨t festgestellt wird. Der Nachteil dieses Verfahrens ist, dass Fehler zwar erkannt,
aber nicht beseitigt werden ko¨nnen. Es ist sogar mo¨glich, dass Fehler, die sich nicht
unmittelbar auf die Residuen auswirken, u¨berhaupt nicht erkannt werden.
3.2.3.2 Verschiedene Phasen eines FDI
Das Fachgebiet Flugsysteme und Regelungstechnik verfu¨gt u¨ber eine langja¨hrige
Erfahrung mit FDI-Algorithmik, weshalb in dieser Arbeit darauf aufbauend vorge-
gangen wird (siehe [KBT97], [Bey93], [Pfi99] und [SPKD00]).
Ein pragmatischer Ansatz innerhalb einer Optimalscha¨tzung findet sich oft in mehr-
stufigen Verfahren (siehe auch [BW99] und [KBT97]). Diese beinhalten unter ande-
rem Verfahren wie:
• Sensor Hardware Built In Test (BIT)
• Sensorsignal Plausibilita¨ts-Check
• Sensorsignal Crossmonitoring.
Ein BIT u¨berwacht in einem ersten Schritt die interne Hardware der einzelnen Senso-
ren. Bei einigen Sensoren lassen sich auch so genannte Health-Status-Words auslesen,
die u¨ber den derzeitigen Zustand der Hardware Aussagen treffen.
Der Plausibilita¨ts-Check pru¨ft in einem zweiten Schritt, ob physikalische Eigen-
schaften, wie z.B. Maximalwerte nicht u¨berschritten werden. Hierbei ko¨nnen auch
Positionswerte eines positionsgebenden Sensors auf ein lokales Gebiet, in dem die
Navigation erfolgen soll, beschra¨nkt werden. Ebenso kann eine Geschwindigkeit per
Definition eine ausgewa¨hlte obere Schranke nicht u¨berschreiten.
Das Crossmonitoring umfasst die Gegenkontrolle eines unabha¨ngigen Sensors. So
kann bei Verwendung eines Beschleunigungsmessers beispielsweise der aufintegrierte
Beschleunigungswert und der Geschwindigkeitswert mittels Hodometrie gegeneinan-
der verglichen und auf Unstimmigkeiten untersucht werden.
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3.2.3.3 Verwendete Fehlererkennung und Isolierung
Im Folgenden werden die in dieser Arbeit verwendeten Fehlerkennungs- und Iso-
lierungsmaßnahmen erla¨utert. Die Schwierigkeiten sind hierbei, dass Bias und Ska-
lenfaktorfehler des Drehratenmessers, bzw. des Hodometers durch die im EKF ver-
wendete Beobachtungsgro¨ße der GPS-Informationen Position, Geschwindigkeit und
Kurs bestimmt werden. Das bedeutet dass sich fehlerhafte GPS-Werte in den Kop-
pelnavigationsgleichungen auswirken ko¨nnen. Dies gilt es zu vermeiden. Eine der
gro¨ßten Schwierigkeiten ist die Erkennung von schleichenden GPS Fehler, verursacht
durch Mehrwegausbreitung, wie in Abbildung 4.7 dargestellt.
Die folgenden Verfahren werden in dieser Arbeit eingesetzt:
• Es du¨rfen in den GPS Informationen keine Positionsspru¨nge auftreten. Dies
wird durch U¨berschreiten einer maximal zula¨ssigen Beschleunigung erkannt
und die GPS Information isoliert.
• Je nach Fahrzeugart darf eine definierte maximale Drehrate nicht u¨berschritten
werden. Bei U¨berschreitung werden die Messwerte nicht in der Filterlo¨sung
beru¨cksichtigt.
• Je nach Fahrzeugart darf eine definierte maximale Geschwindigkeit nicht u¨ber-
schritten werden. Andernfalls darf der GPS Messvektor nicht dem EKF zu-
gefu¨hrt werden.
• Stillstandserkennung
Bei Stillstand des Fahrzeugs, was durch die Hodometergeschwindigkeit fest-
gestellt wird, muss die vom Drehratenmesser gemessene Drehrate ωz gleich
Null sein, bzw. der Erddrehrate entsprechen. Diese Information ist fu¨r die Be-
stimmung des BIAS des Drehratenmessers von gro¨ßter Wichtigkeit, da in den
GPS Informationen im Stand keine valide Information des Kurses vorliegt. Der
GPS-Trackwinkel darf in diesem Fall nicht der Filterlo¨sung zugefu¨hrt werden.
• Durchdrehende oder stehende Ra¨der ko¨nnen u¨ber die Geschwindigkeitsa¨nde-
rung des Fahrzeugs detektiert werden. Stimmt die Beschleunigung des Fahr-
zeugs (berechnet aus den GPS Informationen) nicht mit der durch Hodo-
meterwerte ermittelbaren Beschleunigung u¨berein, so werden die Hodometer-
Messwerte isoliert.
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• Crossmonitoring der Drehrate
Das kombinierte Verfahren aus Kapitel 3.1.3 liefert durch parallele Redundanz
in der Messung der Drehrate ein Entscheidungskriterium fu¨r die Fehlererken-
nung. Durch dieses Crossmonitoring der Drehrate des Drehratenmessers und
des Differential-Hodometers gegen die GPS Kurswinkela¨nderung, lassen sich
Fehler in der GPS-Lo¨sung isolieren, sofern die Differenz der ermittelten Dreh-
raten des Drehratenmessers und der Differential-Hodometer Lo¨sung innerhalb
einer festgelegten, zula¨ssigen Fehlerschranke liegen. Abbildung 3.13 zeigt die-
se Drehraten im Vergleich zueinander. Die hier dargestellten Drehraten sind
ein Ausschnitt aus der Messfahrt A3, bei der GPS-Positionsfehler bis zu 14m
aufgetreten sind (vgl. Abb 4.7 und 4.8). Die Fehlerisolierung erfolgt durch eine
Erho¨hung der Kovarianz des Messrauschens R auf dem vom GPS ermittel-
ten Trackwinkel. Je gro¨ßer die Drehraten-Differenz ist, desto geringer wird der
Einfluss des GPS Trackwinkels in der A posteriori Scha¨tzung von xˆk.






















Abb. 3.13: Vergleich der Drehraten9
9beim GPS: ω = ∆ν/∆T
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• Skalenfaktorfehler Scha¨tzung
Sofern die GPS Informationen als valide detektiert werden (aus dem Messvek-
tor Gleichung 3.94), gehen diese im EKF als Beobachtungsgro¨ße ein. Im EKF
werden mit dieser Messung die Skalenfaktorfehler von Hodometergeschwindig-
keit und Drehrate gescha¨tzt und anschließend in der Berechnung des neuen
Zustands verwendet. Exemplarisch wird der Verlauf des Skalenfaktorfehlers
der Drehrate wa¨hrend einer Messfahrt in Abbildung 3.14 dargestellt.


















Abb. 3.14: Skalenfaktorfehler Drehrate
• Bias Scha¨tzung
Die Bias Scha¨tzung verla¨uft analog zur zuvor beschriebenen Skalenfaktorfehler
Scha¨tzung. Exemplarisch ist der Verlauf des Bias der Drehrate in Abbildung
3.15 dargestellt.














Abb. 3.15: Bias Drehrate
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3.3 Sensorfehler und Messfehler
Die verwendeten Sensoren haben vielfa¨ltige Arten von Fehlerquellen. Im folgenden
Kapitel werden die verschiedene Fehlerquellen analysiert und gegebenenfalls Metho-
den zur Reduzierung und Beru¨cksichtigung dieser Fehler bereitgestellt.
3.3.1 Drehratensensor
Die Temperatur- und Beschleunigungsabha¨ngigkeit des Drehratensensors wurde be-
reits in der Arbeit [Mit05] intensiv untersucht. Dabei erfolgte eine Untersuchung
einer Inertialnavigationseinheit, die auch in dieser Arbeit verwendet wurde. Die Er-
gebnisse dieser Arbeit sind im Folgenden dargestellt. Die Einheit ist mit drei Drehra-
tensensoren und drei Beschleunigungsmessern bestu¨ckt, die rechtwinklig zueinander
angeordnet sind und in den drei Raumachsen messen.
Um die diskreten Daten des Drehratensensors in Beschleunigungen zu u¨berfu¨hren,
wird ein Sensormodell beno¨tigt, welches die Beziehung zwischen diskretem Abtast-
wert und physikalischer Gro¨ße herstellt.
Die Beziehung zwischen diskreter Gro¨ße und physikalischer Gro¨ße lassen sich nach
[Mu¨l05] wie folgt aufstellen:
b+ s−1 ·M · vi + η = vs (3.99)
Die Elemente des Vektors b entsprechen den dimensionslosen Biasen der Sensoren,
also den Sensorsignalen, die ausgegeben werden, wenn die zu messenden Gro¨ßen
gerade nicht auftreten. Der Skalenfaktor s skaliert die diskreten Werte auf physikali-
sche Gro¨ßen. Die MisalignmentmatrixM korrigiert Achsschiefstellungen, die sowohl
durch Fertigungsfehler als auch durch Montagefehler entstehen. In der Implemen-
tation des Algorithmus zur Sensordatenaufbereitung wird die Misalignmentmatrix
M mit der Einheitsmatrix initialisiert. Auftretende Ausrichtungsfehler ko¨nnen von
außen an den Algorithmus u¨bergeben und so korrigiert werden. vs entspricht den
diskreten, dimensionslosen Sensorsignalen, vi den entsprechenden inertialen Gro¨ßen.
Der Vektor η. beinhaltet das nicht kompensierbare Eigenrauschen der Sensoren.
3.3.1.1 Bias
Die Biase der Drehratensensoren sind sowohl von der Temperatur als auch von der
auf sie ausgeu¨bten Beschleunigung abha¨ngig. Die Modellierung dieser Abha¨ngigkei-
ten fu¨r den temperatur- und beschleunigungsabha¨ngigen Bias kann u¨ber folgende
Beziehung erfolgen.
b = b0(T ) +Ba · ab (3.100)
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Der Vektor b0 bildet die Temperaturabha¨ngigkeit der Biase ab, die Matrix Ba den
Einfluss der Beschleunigung ab , die auf die Sensoren wirkt.
Ba · ab =






Die Bestimmung der temperaturabha¨ngigen Biase und der Koeffizienten der Matrix
Ba erfolgt anhand der zur Kalibrierung des Beschleunigungssensors durchgefu¨hr-
ten Wu¨rfelmessung. In der Wu¨rfelmessung wird die Sensoreinheit nacheinander auf
die sechs Grundfla¨chen gestellt, um den Einfluss der Gravitation auf die jeweiligen
Sensorachse abbilden zu ko¨nnen. Die Reihenfolge der Messungen und das Tem-
peraturprofil entsprechen Tabelle 3.1 und Tabelle 3.2. Abbildung 3.16 zeigt die
ax ay az
Messung 1 0 0 -g
Messung 2 +g 0 0
Messung 3 0 0 +g
Messung 4 -g 0 0
Messung 5 0 +g 0
Messung 6 0 -g 0
Tabelle 3.1: Achsrichtung Wu¨rfelmessung
Zeit Beginn 0 s 300 s 1400 s Ende
Temperaturvorgabe 20 ◦C 50◦C -10◦C 20◦C 20◦C
Tabelle 3.2: Temperaturprofil Klimakammer
Temperatur- und beschleunigungsabha¨ngigen Biase der Drehratensensoren bei den
sechs durchgefu¨hrten Messungen der Wu¨rfelmessung. Diese Abbildung entha¨lt die
Darstellung der diskreten, dimensionslosen numerischen Ausgangswerte eines 16 bit
AD-Wandlers fu¨r die Sensorsignale Drehrate ω bzw. die Temperatur T . Die Aus-
gangswerte des Drehratenmessers werden erst spa¨ter in Kap. 3.3.1.2 in physikalische
Gro¨ßen u¨berfu¨hrt.
Jeder der verwendeten MEMS-Drehratensensoren besitzt einen internen Tempera-
tursensor. Bei der Temperaturkalibrierung wurde fu¨r jeden Drehratensensor jeweils
der interne Temperatursensor verwendet und dessen dimensionsloses Ausgangssi-
gnal (erhalten als Ausgang einer AD-Wandlung) fu¨r die Kalibrierung eingesetzt.
Die Temperaturen werden nicht explizit in physikalische Gro¨ßen u¨berfu¨hrt.
Zur Ermittlung der Temperaturabha¨ngigkeit der Drehratensensoren wird Messung
1 als Referenz herangezogen. Bei der Auswertung der Versuche stellte sich heraus,
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Abb. 3.16: Temperatur- und beschleunigungsabha¨ngiger Bias der Drehraten-
sensoren10
dass sich die Temperaturabha¨ngigkeit der Drehratensensoren durch eine kubische
Gleichung sehr gut anna¨hern la¨sst.
b0(T ) =
 4, 368 · 10−8T 3 − 4, 411 · 10−3T 2 + 148, 481T − 1, 622 · 106−4, 980 · 10−9T 3 + 4, 328 · 10−4T 2 − 12, 652T + 1, 590 · 105
8, 315 · 10−10T 3 − 8, 515 · 10−5T 2 + 3, 113T − 5, 936 · 103
 (3.102)
Die temperaturabha¨ngigen Biase der Drehratensensoren sind in Abbildung 3.17 dar-
gestellt.
10Die Sensorsignale ω bzw. T sind die diskreten, dimensionslosen numerischen Ausgangswerte
eines 16 bit AD-Wandlers. Die Ausgangswerte des Drehratenmessers werden erst in Kap. 3.3.1.2
in physikalische Gro¨ßen u¨berfu¨hrt.
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Abb. 3.17: Temperaturabha¨ngige Biase der Drehratensensoren11
Die Drehratensensoren fu¨r die x-Achse und die y-Achse sind identische Sensortypen
(Kionix KGF01) und zeigen auch tendenziell das gleiche Verhalten. Der Drehra-
tensensor zur Messung der Drehung um die z-Achse (Analog Devices ADXRS401)
verha¨lt sich gegenla¨ufig.
Die sechs Messungen ko¨nnen so durch Anwendung von Gleichung 3.102 korrigiert
werden.
11 Das Sensorsignal T ist der diskrete, dimensionslosen numerische Ausgangswert eines 16 bit
AD-Wandlers. Der Bias ist ebenfalls dimensionslos und wird fu¨r Temperaturkalibrierung des di-
mensionslosen Drehraten-Ausganssignal genutzt, welches erst in Kap. 3.3.1.2 in eine physikalische
Gro¨ße u¨berfu¨hrt wird.
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Abb. 3.18: Temperaturkompensierte Biase der Drehratensensoren12
Die Temperaturkompensation wurde auf Messung 1 bezogen. Die kompensierte
Messung entspricht dem Rauschen um die Nulllinie. Der Restbias ist somit Null.
Aufgrund der Beschleunigungsabha¨ngigkeit der Drehratensensoren sind die u¨brigen
Restbiase vertikal verschoben. Um den Zusammenhang zwischen Restbias und auf
die Sensorachse wirkende Beschleunigung zu ermitteln, werden die Restbiase der
Messungen gemittelt. Das Ergebnis der Mittelung ist in Tabelle 3.3 abgebildet.
12Das Sensorsignal T ist der diskrete, dimensionslosen numerische Ausgangswert eines 16 bit
AD-Wandlers. Der Bias ist ebenfalls dimensionslos.
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Messung ax ay az Bias x Bias y Bias z
1 0 0 -g 0,00 0,00 0,00
2 +g 0 0 1,86 -34,89 -45,25
3 0 0 +g 3,67 -72,40 -57,75
4 -g 0 0 107,32 -111,94 -32,24
5 0 +g 0 80,72 -68,08 0,02
6 0 -g 0 104,88 -53,77 -69,79
Tabelle 3.3: Restbias Drehratensensoren nach Temperaturkompensation
Bei der Betrachtung der Messungen bei denen die Gravitation in entgegengesetzten
Richtungen auf die Sensoren wirkt wird offensichtlich, dass die Beschleunigungs-
abha¨ngigkeit nicht einfach durch Gleichung 3.100 beschrieben werden kann. Bei der
vorausgesetzten Annahme eines linearen Zusammenhangs zwischen auf den Sensor
wirkenden Beschleunigung und Restbias mu¨ssten Beschleunigungen mit entgegen-
gesetztem Vorzeichen auch Restbiase mit entgegengesetzten Vorzeichen ergeben.
Zur Veranschaulichung wird die Beschleunigungsabha¨ngigkeit des Drehratensensors
fu¨r die x-Achse bei einer auf den Sensor wirkenden Beschleunigung in x-Richtung
betrachtet (Abbildung 3.19).
Laut Tabelle 3.3 betra¨gt der Restbias 1,86 bei einer Beschleunigung in Richtung der
x-Achse von ax = g und 107,32 bei einer Beschleunigung von ax = −g.























Abb. 3.19: Knick im Ursprung der Biaskurve
Der Knick der Kurve im Ursprung des Koordinatensystems kann durch die An-
wendung der Betragsfunktion auf die Beschleunigung beschrieben werden. Da diese
Kurve nur durch drei Messpunkte beschrieben wird, mu¨ssten zur Besta¨tigung die-
ser Annahme weitere Messungen bei unterschiedlichen Beschleunigungen zusa¨tzlich
durchgefu¨hrt werden.
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Abb. 3.20: Abha¨ngigkeit des Bias vom Betrag der Beschleunigung
Der beschleunigungsabha¨ngige Bias la¨sst sich durch die beiden Konstanten ba und
bb sowie der Beschleunigung und dem Betrag der Beschleunigung beschreiben. Aus
diesem Grund wird Gleichung 3.100 um die Abha¨ngigkeit vom Betrag der Beschleu-
nigung erweitert.







Die Koeffizientenmatrizen lassen sich anhand von Tabelle 3.3 ermitteln.
ba =
 baxx baxy baxzbayx bayy bayz
bazx bazy bazz
 =
 −5.375 −1, 231 0, 1873, 927 −0, 729 −3, 690





 bbxx bbxy bbxzbbyx bbyy bbyz
bbzx bbzy bbzz
 =
 5, 565 9, 460 0, 187−7, 484 −6, 211 −3, 690
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Durch Anwendung von Gleichung 3.103 mit den beiden Koeffizientenmatrizen kann
die temperaturkompensierte Wu¨rfelmessung aus Abbildung 3.18 korrigiert werden.
Die Temperatur- und beschleunigungskompensierten Biase der Drehratensensoren
aus den Wu¨rfelmessungen sind in Abbildung 3.21 dargestellt.


























































































































































































Abb. 3.21: Temperatur- und beschleunigungskompensierte Biase der Dreh-
ratensensoren 13
Fehler von bis zu 4◦/s, die in der Messung der Drehrate durch eine Temperatur- und
Beschleunigungsabha¨ngigkeit auftreten, konnten durch Anwendung dieser Kalibrie-
rungmein dokument gerettet korrigiert werden.
13Das Sensorsignal T ist der diskrete, dimensionslosen numerische Ausgangswert eines 16 bit
AD-Wandlers. Der Bias ist ebenfalls dimensionslos.
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3.3.1.2 Skalenfaktoren
Die Bestimmung der Skalenfaktoren der Drehratensensoren erfordert eine genaue
Vorgabe der Rotationsgeschwindigkeit um die jeweilige Sensorachse. Der in Abbil-
dung 3.22 gezeigte Drehtisch des Instituts fu¨r Flugsysteme und Regelungstechnik
kann die vorgegebenen Drehraten bis auf wenige hundertstel Grad pro Sekunde ge-
nau anfahren. Da die Drehratensensoren unterschiedliche Messbereiche aufweisen,
wird fu¨r jeden Sensor ein eigenes Drehgeschwindigkeitsprofil erstellt. Jede vorge-
gebene Drehgeschwindigkeit wird 30 Sekunden lang gemessen und der Mittelwert
des aufgezeichneten Sensorsignals gebildet. Anschließend wird eine Ausgleichsgera-
de durch die gemittelten Einzelmessungen gelegt.
Abb. 3.22: Drehtisch
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3.3.1.2.1 X-Achse
Der Drehratensensor fu¨r die x-Achse besitzt eine maximal messbare Drehrate von ±
250◦/s. Von den drei Drehratensensoren besitzt dieser Sensor den gro¨ßten Messbe-
reich, da die in dieser Arbeit eingesetzte Sensorik fu¨r den Einsatz in Flugzeugen
ausgelegt wurde und die zu erwartende Rotationsgeschwindigkeit um die Flug-
zeugla¨ngsachse am gro¨ßten ist.


























Abb. 3.23: Skalenfaktor Gyro X14
Das Verha¨ltnis zwischen Sensorsignal und Drehrate ist u¨ber den gesamten Messbe-
reich linear. Nach der Korrektur der temperatur- und beschleunigungsabha¨ngigen
Biase kann nun der von der Sensordatenaufbereitung beno¨tigte Skalenfaktor ermit-
telt werden. Dieser entspricht der Steigung der Geraden und ergibt sich zu
sx = 9, 081 · 10−3 ◦/s (3.106)
14Die Sensorsignal Drehrate ist der diskrete, dimensionslose numerische Ausgangswert eines 16
bit AD-Wandlers.
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3.3.1.2.2 Y-Achse
Die maximal messbare Drehrate des Drehratensensors fu¨r die y-Achse ist mit ±80◦/s
spezifiziert. Dementsprechend gering wurde der Abstand der Drehraten des zu durch-
laufenden Drehratenprofils gewa¨hlt. Allerdings traten bei dem Versuch, Drehraten
unter 5◦/s anzufahren Probleme mit dem Drehtisch auf. Die Drehratenregelung
konnte diese niedrigen Drehraten nicht zuverla¨ssig konstant halten. Aus diesem
Grund konnte die in den Versuchen der anderen Drehratensensoren angestrebte Kon-
zentration der Messungen zu niedrigen Drehraten hin nicht realisiert werden.


























Abb. 3.24: Skalenfaktor Gyro Y15
Die resultierende Drehzahl-/ Sensorsignalkurve ist trotz der Probleme der Dreh-
ratenregelung bei niedrigen Rotationsgeschwindigkeiten linear. Der Skalenfaktor des
Drehratensensors der Querachse ergibt sich zu
sy = 2, 938 · 10−3 ◦/s (3.107)
15Die Sensorsignal Drehrate ist der diskrete, dimensionslose numerische Ausgangswert eines 16
bit AD-Wandlers.
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3.3.1.2.3 Z-Achse
Obwohl das Datenblatt des Drehratensensors fu¨r die z-Achse eine maximal messba-
re Drehrate von ±75◦/s angibt, hat sich bei ersten Messungen herausgestellt, dass
Drehraten bis u¨ber ±160◦/s vom Sensor gemessen werden ko¨nnen. Die zu erwar-
tenden Drehraten um die Hochachse der Plattform liegen weit unterhalb von 75◦/s,
dennoch werden in das Drehgeschwindigkeitsprofil ho¨here Drehraten aufgenommen,
um eventuelle Nichtlinearita¨ten außerhalb des vom Hersteller spezifizierten Messbe-
reichs abbilden zu ko¨nnen.






















Abb. 3.25: Skalenfaktor Gyro Z16
Der Verlauf der Skalenfaktorkurve ist wie erwartet linear. Der Skalenfaktor sz ergibt
sich zu
sz = 5, 058 · 10−3 ◦/s (3.108)
16Die Sensorsignal Drehrate ist der diskrete, dimensionslose numerische Ausgangswert eines 16
bit AD-Wandlers.
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3.3.2 Hodometer
Als Fehlerquellen eines Tacho- bzw. Hodometers ko¨nnen angegeben werden
• A¨nderung des Abrollumfanges durch
Einfederung und Verformung des Reifens
Geschwindigkeit des Fahrzeuges (Fliehkra¨fte an den Reifen)
Fahrzeuggewicht und Abnutzung




Die dominante Fehlerquelle eines Hodometers ist der Skalenfaktorfehler, der sowohl
von der A¨nderung des Radumfangs als auch von der Vera¨nderung des Schlupfs beein-
flusst wird. Dagegen spielen deterministische Fehler wie z.B. der Random Constant
RC keine Rolle. Das Hodometer liefert im Stillstand den Wert null und eignet sich
so zur Stillstanderkennung.
Ein Modell fu¨r die in einem Tachometer/Hodometer auftretenden Geschwindigkeits-
fehler eV b im Body-KS wird in [Bey93] angegeben: eV bxeV by
eV bz
 =
 αxx 0 0αyx 0 0
αzx 0 0
  V bxV by
V bz
 + zb (3.109)
wobei αxx den Skalenfaktorfehler und αyx bzw. αzx die jeweilige Fehlausrichtung
beim Einbau des Sensors im Fahrzeug beschreibt. Der Vektor zb modelliert unkor-
reliertes Messrauschen.
Im Regelfall bewegt sich ein Landfahrzeug hauptsa¨chlich entlang der x-Achse im
Body-KS. Die Geschwindigkeiten in y- bzw. z-Richtung sind im Mittel null. Kurzzei-
tige Ausnahmen bei Richtungsa¨nderungen oder Rutschen (sideslip, upslip) ko¨nnen
durch korreliertes Rauschen modelliert werden.
Die dominanten Fehleranteile haben typischerweise folgende Gro¨ßenordnung:
• Skalenfaktorfehler ca. 1,0 %
• Fehlausrichtungen ca. 2,0 [deg]
• Messrauschen ca. 0,02 [m/sec]
Tachometer und Hodometer sind geeignete Instrumente zur Bestimmung der ak-
tuellen Geschwindigkeit im Track-KS und erlauben u¨blicherweise auch eine genaue
Berechnung des zuru¨ckgelegten Weges.
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3.3.3 Einfluss der Hodometer Auflo¨sung
Die Auflo¨sung des Raddrehzahl-Sensors hat verschiedene Fehlereinflu¨sse auf die Na-
vigationslo¨sung. Das Hodometer kann fu¨r Streckenmessung, Geschwindigkeitsmes-
sung und bei Nutzung der Differential-Hodometrie zur Messung der Richtungsa¨nde-
rung eingesetzt werden. Abha¨ngig von der Art der Verwendung des Sensors, un-
terscheiden sich die Fehlerbetrachtungen. Diese sind in den na¨chsten Unterkapiteln
beschrieben. Maßgebend fu¨r alle drei Verwendungsarten ist die Abha¨ngigkeit der mi-
nimal messbaren Wegla¨nge von der Hodometerauflo¨sung. Abbildung 3.26 zeigt die-
sen Zusammenhang beispielhaft fu¨r drei verschiedene Raddurchmesser. Die gewa¨hl-
ten Raddurchmesser entsprechen dem Raddurchmesser des in Kapitel 4.1 beschrie-
benen Versuchsfahrzeugs (d = 64 cm) und den zwei Feuerwehrfahrzeugen Actros
(d = 107 cm) und Simba (d = 144 cm).






















Abb. 3.26: Minimal messbare Wegla¨nge in Abha¨ngigkeit von der Hodometer-
auflo¨sung
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3.3.3.1 Einfluss auf dem zuru¨ckgelegten Weg
Sofern das Hodometer zur reinen Wegmessung benutzt wird, so ist der maximal
auftretende Streckenfehler ho¨chstens so groß wie die Teilstrecke, die sich aus einem
Puls bei gegebener Auflo¨sung und Raddurchmesser ergibt. Es gehen keine Messin-
formationen verloren.
3.3.3.2 Einfluss auf die Geschwindigkeitsmessung
Beim Einfluss der Hodometerauflo¨sung auf die Geschwindigkeitsmessung ist die Ab-
tastrate des Sensors zu beru¨cksichtigen. Je ho¨her die Abtastrate, desto geringer die
Anzahl der Pulse pro Messintervall. Daraus resultiert der maximal mo¨gliche Ge-
schwindigkeitsfehler pro Messintervall. Es tritt unabha¨ngig von der Auflo¨sung und
Abtastrate ein Jitter von bis zu 1 Puls auf. Daraus resultiert der maximal mo¨gliche
Geschwindigkeitsfehler pro Messintervall fu¨r verschiedene Abtastraten, wie in Ab-
bildung 3.27 dargestellt. Die Abbildung zeigt das Verhalten exemplarisch bei einer
Geschwindigkeit vom 50 km/h und einem Reifendurchmesser von d = 64 cm. Durch
die Modellierung dieses Messrauschens la¨sst sich die Geschwindigkeit im Kalman-
Filter sehr genau ermitteln.
Fu¨r die im Versuchsfahrzeug vorhandene Installation, musste auf die zuvor beschrie-
bene Technik zuru¨ckgegriffen werden. Neue Techniken messen die Zeit zwischen zwei
Pulsen mit Abtastraten von etwa 10 MHz.





























Abb. 3.27: Maximaler Geschwindigkeitsfehler pro Messintervall bei 50 km/h
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3.3.3.3 Einfluss auf die sensierte Drehrate
Mit der minimal messbaren Wegla¨nge aus Abbildung 3.26 la¨sst sich mit Hilfe von
Formel 3.20 und einer gegebenen Spurbreite die minimal messbare Richtungsa¨nde-
rung bei Verwendung des Hodometers als Wegmesser ermitteln, was in Abbildung
3.28 fu¨r das verwendete Versuchsfahrzeug dargestellt wird.















Abb. 3.28: Minimal messbare Richtungsa¨nderung
Eine sehr gute Hodometer-Auflo¨sung ist daher fu¨r eine genaue Differential-
Hodometrie unabdingbar.
3.3.4 Einfluss des Lenkwinkels
Der Lenkwinkel wirkt sich bei der Differential-Hodometrie an der Vorderachse auf
die berechnete Drehrate aus. Die Differential-Hodometrie an der Vorderachse kann
jedoch auch unter Vernachla¨ssigung des Lenkwinkels umgesetzt werden, sofern der
Lenkwinkel nicht zur Verfu¨gung steht und somit zu 0◦ gesetzt wird. Mit einem ein-
fachen Modell kann der dadurch entstehende Fehler der Drehrate ermittelt werden.
Fu¨r das Versuchsfahrzeug ist der prozentuale Fehler der berechneten Drehrate in
Abbildung 3.29 dargestellt
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prozentualer Fehler der Drehrate bei Vernachlässigung des Lenkwinkels
Abb. 3.29: Prozentualer Fehler der Drehrate bei Vernachla¨ssigung des Lenk-
winkels
3.3.5 Einfluss des Fahrzeug Nick- und Wankwinkels
Der Nick- und Wankwinkel des Fahrzeugs haben einen Einfluss auf die sensier-
te Drehrate des Drehratenmessers, da die Messachse nicht mit der tatsa¨chlichen
Drehachse des Fahrzeugs u¨bereinstimmt. Das bedeutet auch, dass ein Kreisel eine
andere Orientierungsa¨nderung misst, als z.B. das Differential-Hodometer, welches
in einem anderen Koordinatensystem misst. Die Inertialsensoren (Beschleunigungs-
messer und Drehratenmesser) sind in der Regel im Fahrgastraum untergebracht, da
ein Montage auf der Achse aufgrund der starken Vibrationen nur schwer mo¨glich ist.
Dadurch misst der Drehratensensor die verminderte Drehrate durch den geneigten
Fahrgastraum, der sich mit Formel 3.110 bzw. 3.111 abha¨ngig vom Neigungswinkel
berechnen la¨sst.
Fu¨r den Wankwinkel φ gilt
ψ˙mess (φ) = ψ˙wahr · cos (φ) (3.110)
und den Nickwinkel θ
ψ˙mess (θ) = ψ˙wahr · cos (θ) (3.111)
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Bei bekannten Lagewinkeln φ und θ kann dieser Fehler korrigiert werden. Sofern je-
doch keine vollsta¨ndige Lagerechnung durchgefu¨hrt wird, kann nach [Czo00] verein-
facht angenommen werden, dass die Querneigung etwa ein Drittel der Querbeschleu-
nigung aufnimmt, die bei einer Kurvenfahrt mit Entwurfsgeschwindigkeit auftritt.





Nach [Czo00] ko¨nnen die Nick- und Wankwinkel fu¨r einen PKW abgescha¨tzt werden.
Zur Verifizierung wurden Versuchsfahrten mit der hochgenauen INU H-764 durch-
gefu¨hrt und die Lagewinkel in bestimmten Fahrsituationen bestimmt (Angaben zum
Versuchsfahrzeug in Kapitel 4.1).
Beim Beschleunigen erreicht der Nickwinkel des Fahrzeugs ca. 2◦, beim Bremsen tritt
betragsma¨ßig etwa die doppelte Beschleunigung auf und der Nickwinkel erreicht bis
zu 5◦. Typische Werte fu¨r die Beschleunigung des Versuchfahrzeugs ergeben sich
zu a = 1, 6m/s2. Damit ergibt sich na¨herungsweise der Zusammenhang zwischen
Fahrzeugbeschleunigung und dem Nickwinkel (Drehung um die y-Achse):




Die Untersuchungen ergaben, dass der Wankwinkel (Drehung um x-Achse) etwa 8◦
pro 1g Querbeschleunigung betra¨gt:







Fu¨r die schweren Feuerwehrfahrzeuge muss davon ausgegangen werden, dass die
Winkel wesentlich abweichen. Daher mu¨ssen die Abscha¨tzungen fu¨r diese Fahrzeuge
speziell durchgefu¨hrt werden.
3.3.6 Einfluss der Fahrbahnneigung und -steigung
Die Fahrbahnquerneigung und Steigung kann mit verschiedenen Effekten eingehen.
Einerseits vera¨ndert sie den Betrag der Erddrehung in das Drehratensignal, welches
zuvor schon als geringfu¨gig erkannt wurde.
Zum anderen verschra¨nkt sich das Koordinatensystem des Fahrzeugs gegen das erd-
feste Koordinatensystem des GPS um den Roll- und Nickwinkel. Schließlich ko¨nnte
ein geringer Einfluss aus der Verschra¨nkung der Messebene des MEMS Kreisels ge-
genu¨ber der Bodentangentialen bei Fahrzeugen mit hoher Schwerpunktlage entste-
hen. Diese drei Effekte sind jedoch sehr gering und werden in der Navigationslo¨sung
nicht beru¨cksichtigt.
Ein weiterer Einfluss resultiert in einer Wegdifferenz die zwischen dem GPS und dem
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vom Hodometer gemessenen Weg im Fahrzeugnavigationssystem bei sehr großen
Steigungen entstehen kann. Eine der extremsten Landebahnen in Namangan, Uz-
bekistan mit einer La¨nge von 3270m hat lediglich eine Steigung von 1◦ was in ei-
ner Wegdifferenz zwischen WGS84 System und dem auf Hodometer basierenden
Fahrzeug-Koordinatensystem von 0,4m resultieren wu¨rde. Dieser minimale Fehler
kann durch die Hodometer Skalenfaktorfehler Scha¨tzung kompensiert werden. Bei
der Ermittlung der maximalen Steigung auf Flugha¨fen wurden nur die Landebahnen
beru¨cksichtigt. Rollbahnen und Betriebsstraßen ko¨nnen gro¨ßere Steigungen aufwei-
sen, diese wurde jedoch nicht separat analysiert.

4 Bewertung und Vergleich der Verfahren
In diesem Kapitel erfolgt zuna¨chst eine genaue Beschreibung des Versuchsfahrzeugs
und der verwendeten Sensorik zur Generierung einer Referenztrajektorie, welches fu¨r
sa¨mtliche Versuchsfahrten zur Bewertung der low-cost-Navigationsverfahren einge-
setzt wurde. Dabei ist nicht nur die Leistungsfa¨higkeit der einzelnen Sensoren von
Wichtigkeit, sondern auch die Einbaulage sowie der Algorithmus zur Erstellung der
Referenztrajektorie nach [Sch04b].
Anschließend wird diese Referenztrajektorie, die die Ausgangsbasis fu¨r die Bewer-
tung der einzelnen Navigationsverfahren bildet, beschrieben. Um die drei entwickel-
ten Verfahren auf ihre Positionsgenauigkeit untersuchen zu ko¨nnen, ist eine hoch-
genaue Referenztrajektorie notwendig, die ho¨chsten Anforderungen entspricht. Hier
wurde auf die Arbeit [Sch04b] zuru¨ckgegriffen, in der ein Verfahren zur Generie-
rung einer optimalen Referenztrajektorie entwickelt wurde. Dieses Verfahren und
die erzielte Genauigkeit sind im folgenden Kapitel 4.2 ausfu¨hrlich beschrieben. An-
schließend wird das Verfahren zur statistischen Auswertung der Genauigkeit eines
Navigationssystems, bzw. Navigationsverfahren ausfu¨hrlich erkla¨rt. Anhand dieses
Verfahrens lassen sich die einzelnen in dieser Arbeit entwickelten Navigationsverfah-
ren bewerten.
4.1 Aufbau eines Versuchsfahrzeugs
Die Bewertung der Navigationsmethoden und der Navigationsgenauigkeit setzt ein
geeignetes Versuchsfahrzeug zur Generierung einer hochpra¨zisen Referenztrajektorie
(siehe 4.2) voraus. Das in diesem Kapitel beschriebene Fahrzeug wurde speziell fu¨r
diese Anwendung und zur Untersuchung von Navigationssensorik aufgebaut. Die
verwendeten Sensoren und Systeme werden im Folgenden beschrieben.
4.1.1 Positionsbestimmung
Zur genauen Positionsbestimmung wird ein NovAtel RT20 DGPS-Empfa¨nger ver-
wendet, der als PC- Einbau-Steckkarte in das Messdatenerfassungssystem integriert
ist. Dieser hochwertige GPS-Empfa¨nger kann eine dynamische Positionsbestimmung
mittels Korrekturdateneinspeisung und einer kinematischen Phasenauswertung mit
einer Genauigkeit besser 20 cm durchzufu¨hren. Die Differential-GPS Korrekturda-
ten werden von einem baugleichen GPS-Empfa¨nger u¨ber einen VHF-Datenlink ge-
sendet, der in oder in der unmittelbaren Na¨he der Versuchsumgebung aufgebaut
ist, um ein optimales Ergebnis zu erzielen (siehe auch [Nov95]). Die Geschwindig-
keitsberechnung dieses Empfa¨ngers erfolgt mittels Doppler-Effekt und ist vo¨llig un-
abha¨ngig von der Positionsbestimmung. Die Geschwindigkeit wird im Navigations-
Koordinatensystem (KS) ausgegeben.
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4.1.2 Wegbestimmung
Die Wegstreckenmessung im Versuchsfahrzeug erfolgt u¨ber den bereits im Fahrzeug
integrierten ABS-Sensor. U¨ber das ABS-Steuergera¨t der Firma Bosch ko¨nnen die
Messsignale der einzelnen Ra¨der abgriffen werden, welche in Form eines Rechteck-
signals mit 56 Impulsen pro Radumdrehung zur Verfu¨gung stehen. Dieses Signal
wird mittels eines Mikrocontrollers verarbeitet, wobei das Messzeitintervall variabel
eingestellt werden kann. Dadurch kann der abgerollte Weg jedes einzelnen Rades
pra¨zise bestimmt werden (siehe auch [Lut01], [May01]).
Ein Pendel-Beschleunigungsmesser QA2000 der Firma Honeywell, der in der Iner-
tialnavigationseinheit (INU) H-764 integriert ist, dient als weiterer translatorischer
Sensor mir sehr hoher Genauigkeit. In Tabelle 4.1 wird die Fehlerparameter dieses
Sensors angegeben. Dieser Sensor ist 3-fach in der INU vorhanden, zur Messung der
Beschleunigungen in allen drei Raumachsen.






Tabelle 4.1: Sensorfehler des Beschleunigungsmessers QA2000 (aus [Bey93])
4.1.3 Richtungsbestimmung
Die Richtungsbestimmung erfolgt mit einem sehr hochwertigen Ringlaserkreisel
GG1320-RLG der Firma Honeywell, der ebenfalls Bestandteil der INU H-764 ist.
Die sehr gute Performanz dieses Sensors ist in Tabelle 4.2) dargestellt. Dieser Sen-
sor dient zur Erfassung der Drehrate um die Hochachse und durch Integration zur
Ermittlung des Richtungswinkels. Der Sensor ist ebenfalls 3-fach in der INU H-764
vorhanden zur Messung der Drehraten um alle drei Raumachsen.






Tabelle 4.2: Sensorfehler des Ringlaserkreisels GG1320 (aus [Bey93])
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4.1.4 Fahrzeugausbau
Als Versuchsfahrzeug dient ein Volkswagen Transporter LT28, der vom Institut
fu¨r Flugsysteme und Regelungstechnik fu¨r diese Aufgabe angeschafft wurde. Die
Planung des Fahrzeugausbaus erfolgte mit einem dreidimensionalen CAD (Compu-
ter Aided Design) System. Dies bietet die Mo¨glichkeit alle Gera¨te, Einrichtungsge-
gensta¨nde, Antennenpositionen und Referenzpunkte im Fahrzeug effektiv und exakt
zu planen (vgl. [Lut01]). Das Innenraummodell mit Rechner, Navigationssensoren
und Antennenplattform ist in Abbildung 4.1 dargestellt.
Abb. 4.1: Konzeption eines Navigationsfahrzeuges mittels CAD
Die Antennenplattform, wie in Abbildung 4.1 dargestellt, ist auf einem Dachgepa¨ck-
tra¨ger auf dem Fahrzeug befestigt. Es ko¨nnen darauf sa¨mtliche Antennen des Refe-
renzsystems sowie der zu untersuchenden Systeme montiert werden. Die Positionen
der 16 verfu¨gbaren Montagemo¨glichkeiten fu¨r die Antennen sind im Fahrzeugkoor-
dinatensystem bekannt und somit auch die Hebelarme zum Fahrzeugreferenzpunkt
fu¨r Hebelarmkorrekturen.
Die Positionen sa¨mtlicher Befestigungsmo¨glichkeiten sowie die Position der INU H-
764 sind gegenu¨ber einem Fahrzeugreferenzpunkt genau vermessen. Die genaue Ver-
messung des Fahrzeugs wurde durch das Geoda¨tische Institut der TU-Darmstadt mit
dem hochgenauen Industriemesssystem Kern ECDS3 mit zwei elektronische Wild-
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Theodoliten durchgefu¨hrt. Die beru¨hrungslose Vermessung des Fahrzeugs mit den
Theodoliten vereinfachte das Vermessungsverfahren, jedoch waren einige Punkte
sehr schwer anpeilbar, wodurch die Root Mean Square (RMS)-Werte einiger Punkte
zwischen 0,001mm und 0,2mm liegen. Anschließend werden die Objektpunkte mit-
tels einer 7-Parameter Helmerttransformation in ein ko¨rperfestes KS umgerechnet
(vgl. [Lut01]).
Die Transformationsvorschrift einer gemessenen Position oder einer Geschwindigkeit
vom ko¨rperfesten System in das Navigations-KS erfolgt mittels der von den Euler-
winkeln abha¨ngigen Richtungskosinusmatrix, wobei der Rollwinkel mit φ bezeichnet
wird, der Nickwinkel mit θ und der Gierwinkel mit ψ.
Cnb =
=
 cos θ cos ψ sin φ sin θ cos ψ − cos φ sinψ cos φ sin θ cos ψ + sin φ sinψcos θ sinψ sin φ sin θ sinψ + cos φ cos ψ cos φ sin θ sinψ − sin φ cos ψ
−sin θ sin φ cos θ cos φ cos θ

(4.1)
Vereinfachend wird φ = θ = 017 angenommen, weshalb sich die obige Matrix we-
sentlich einfacher darstellen la¨sst.
Cnb,φ=θ=0 =
 cosψ − sinψ 0sinψ cosψ 0
0 0 1
 (4.2)
Aufgrund der unterschiedlichen Einbauorte der Sensoren bzw. deren Antennen ist
der Korrekturvektor fu¨r die gelieferten Messdaten zu berechnen. Da die Hebelarme




b,φ=θ=0 · hbSi (4.3)
durchgefu¨hrt. hbSi ist der Hebelarm eines beliebigen Sensors i auf den Fahrzeugrefe-
renzpunkt18.
Der gesamte Fahrzeugumbau beinhaltet vielfa¨ltige Mo¨glichkeiten zur Untersuchung
von Navigationssensorik, wobei auf ein mo¨glichst flexibles Konzept geachtet wurde.
Das Fahrzeug verfu¨gt u¨ber eine autonome Stromversorgung, Kabelkana¨le, Messda-
tenerfassungssystem und ein Visualisierungssystem. Die genaue Beschreibung des
17Kann unter der Annahme einer erdparallelen, ebenen Umgebung vereinfachend angenommen
werden.
18Dieser stellt eine Befestigungsschraube einer fest im Fahrzeug eingebauten INU dar [Lut01].
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Fahrzeugausbaus ist in [Lut01] detailliert beschrieben und Abbildung 4.2 zeigt eine
Innenansicht des Fahrzeugs nach dem Einbau der Systeme.
Abb. 4.2: Innenansicht des Navigationsfahrzeuges nach dem Umbau
Das Fahrzeug bietet in diesem Zustand eine optimale Versuchsplattform, um ver-
schiedene Navigationssysteme an verschiedenen O¨rtlichkeiten untersuchen und mit
der eingeru¨steten hochwertigen Sensorik hochgenaue Referenztrajektorien ermitteln
zu ko¨nnen.
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4.2 Die Referenztrajektorie
In der Literatur existieren verschiedene Ansa¨tze zur Generierung einer Referenztra-
jektorie. Einige Ansa¨tze nutzen oft ein einfaches DGPS-System, das einerseits nicht
die geforderte Navigationsgu¨te mit der entsprechenden Integrita¨t erfu¨llt, anderer-
seits lediglich eine eingeschra¨nkte Verfu¨gbarkeit aufweist.
Ein besserer Ansatz ist die Verwendung inertialer Navigationssysteme in Kombinati-
on mit hochwertigen DGPS-Systemen. Diese Verifikationssysteme besitzen den Vor-
teil einer hohen Verfu¨gbarkeit. In der Regel wird die Algorithmik der herko¨mmlichen
Kalman-Filterung eingesetzt. Das bedeutet, dass bei Verlust der GPS-Information,
auch in Kombination mit hochwertigen INS-Systemen, der Positionsfehler des Refe-
renzsystems mit der Zeit zunimmt, bis die GPS-Information wieder verfu¨gbar ist. Ein
solches Referenzsystem besitzt daher die Fehlercharakteristik eines Fahrzeugnaviga-
tionssystems wa¨hrend eines GPS-Ausfalls, weshalb dieses Verfahren zur Verifikation
ebenfalls nicht geeignet ist.
Daher wird ein Verfahren gewa¨hlt, welches sa¨mtliche Forderungen, wie z.B. Genau-
igkeit, Verfu¨gbarkeit und Integrita¨t an ein Referenzsystem zur Verifikation von Fahr-
zeugnavigationssystemen erfu¨llt. In der Arbeit [Sch04b] ist ein solches Verfahren zur
Generierung einer optimalen Referenztrajektorie entwickelt und verifiziert worden,
welches hier als Vergleichsspur zur Bewertung der fahrzeugautonomen Verfahren ein-
gesetzt wird. Dieses Verfahren beru¨cksichtigt, dass Koppelnavigationssysteme stets
das gleiche Fehlerverhalten bei Sensorausfa¨llen zeigen, na¨mlich eine zeitlich pro-
portionale Zunahme der Positionsungenauigkeit und lo¨st diese Art von Sto¨rungen
mo¨glichst effektiv.
Die Sensoren zur Generierung der Referenzspur wurden entsprechend ausgewa¨hlt,
um ho¨chste Anforderungen zu erfu¨llen. Es werden Ringlaserkreisel mit hoher Gu¨te
zur Detektion der Drehbewegung um die Hochachse, die ABS-Sensorik zur Messung
des zuru¨ckgelegten Weges, hochwertige Beschleunigungsmesser sowie ein hochwer-
tiges DGPS-System fu¨r das Referenzsystem eingesetzt, wie im vorigen Kapitel 4.1
ausfu¨hrlich beschrieben. Um Einbau- und Lagefehler so weit wie nur mo¨glich zu
minimieren, wurden sa¨mtliche Einbauorte der Sensorik bzw. Antennen mit ho¨chster
geoda¨tischer Pra¨zision vermessen. Die Messwerte dieser Sensoren/Systeme werden
parallel mit einer zeitlichen Genauigkeit von 1 Millisekunde aufgezeichnet und an-
schließend im Postprocessing dem Algorithmus zur Verfu¨gung gestellt.
Der Algorithmus zur Bestimmung der optimalen Zustandswerte, insbesondere der
Position, ist als Kalman-Gla¨ttung in Verbindung mit der Struktur des Mathemati-
schen Navigationsmonitors (siehe [KBT97, BvdH98]), der aus der milita¨rischen Luft-
fahrt stammt, ausgelegt und implementiert. Dieser Algorithmus wurde in der Arbeit
[Sch04b] umgesetzt, womit erhebliche Qualita¨tssteigerungen gegenu¨ber herko¨mmli-
chen Ansa¨tzen erreicht wurden. Die verwendete Kalman-Gla¨ttung fu¨hrt zu sehr
akkuraten Scha¨tzwerten mit einem geringen Rauschanteil und der Mathematische
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Navigationsmonitor realisiert die Optimalita¨t im regelungstechnischen Sinne.
Die gescha¨tzten Zusta¨nde dieses Verfahrens wurden anschließend anhand einer Me-
tareferenz ausgiebig bezu¨glich der Leistungsfa¨higkeit verifiziert. Im Versuchsfahr-
zeug wurden zahlreiche Testfahrten am Flughafen Frankfurt/Main und an der
TU-Darmstadt durchgefu¨hrt. Diese dienten zum einen als Plausibilita¨tstests zur
Charakterisierung des Fehlerverhaltens, zum anderen zur exakten Bestimmung des
Positions- und Headingfehlers der Referenztrajektorie.
Die Plausibilita¨tstests zeigten deutliche Verbesserungen des neuen Verfahrens ge-
genu¨ber der herko¨mmlichen Kalman-Filterung. Die Zustandsverla¨ufe mit diesem
Verfahren sind wesentlicher glatter und es folgt eine ho¨here Genauigkeit der einzel-
nen Zusta¨nde, mit dem Ergebnis einer kleineren Fehlerkovarianz. Dies wurde in der
Arbeit [Sch04b] mathematisch in der Verbesserung der Kovarianz einer Kalman-
Gla¨ttung gegenu¨ber einer herko¨mmlichen Kalman-Filterung gezeigt und anhand
zahlreicher Versuche besta¨tigt.
Ein weiterer Vorteil dieses Verfahrens ist bei Ausfall eines Sensors oder Systems, z.B.
bei GPS-Abschattungen, zu beobachten. Im Gegensatz zur Kalman-Scha¨tzung weist
das Ergebnis der Kalman-Gla¨ttung am Ende eines GPS-Ausfallintervalls keinerlei
Positionsfehler auf, da bei der Berechnung der Trajektorie im Postprocessing alle
Daten bis zum Ende einer Versuchsfahrt zur Verfu¨gung stehen. Dies stellt norma-
lerweise den dominanten Positionsfehler einer Kalman-Scha¨tzung dar, da ein Feh-
ler wa¨hrend eines Ausfallintervalls in der Regel anwa¨chst. Das Gla¨ttungsverfahren
beru¨cksichtigt alle Sensorinformationen und filtert alle Daten mittels Kalman-Filter
vorwa¨rts und ru¨ckwa¨rts gerichtet. Dies fu¨hrt dazu, dass dem Gla¨tter die Zustands-
folgen vor und nach einem Ausfallintervall bekannt sind, diese optimal u¨berbru¨ckt
werden ko¨nnen und der Fehler nach einem Ausfallintervall minimal ist. Durch dieses
Verfahren ko¨nnen Fahrzeugnavigationssysteme zum Zeitpunkt des maximalen Po-
sitionsfehlers, na¨mlich zum Ende eines GPS-Ausfalls, mit ho¨chster Gu¨te bewertet
werden.
Die in der Literatur beschriebene Tendenz zum Verzo¨gern eines gescha¨tzten Zustan-
des durch die Kalman-Filterung ist bei der Kalman-Gla¨ttung nicht zu beobachten.
Die verwendete Fehlererkennung in diesem Verfahren zeigte bei Vorhandensein von
Mehrwegeausbreitungen keinerlei Verschlechterung der Positionierung.
Die exakte Verifikation der Ergebnisse der entwickelten Referenztrajektorie erfolgte
mittels eines optischen Verfahrens als Metareferenz. Mit einer CCD-Kamera wur-
den hochgenau vermessene Fixpunkte wa¨hrend der Fahrt erfasst, anhand derer die
absolute Positionsgenauigkeit ausgewertet werden konnte. Dieses Verfahren ist in
der Arbeit [Alv02] genau beschrieben. In einer umfangreichen statistischen Aus-
wertung wurde die Referenztrajektorie bewertet, dabei wurde keine nennenswerte
Verschlechterung der Genauigkeit bei Sto¨reinflu¨ssen wie Mehrwegeausbreitung und
Abschattungen festgestellt.
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Das Verfahren zur Generierung einer optimalen Referenztrajektorie erzielte bei vie-
len Messfahrten19 einen CEP95 von 0,44 Meter. Der maximale Fehler der bei diesem
Verfahren aufgetreten ist, betra¨gt 0,6 Meter (siehe [Sch04b]). Mit dieser Referenz-
trajektorie ko¨nnen nun die verschiedenen Navigationsverfahren mit einer sehr hohen
Verla¨sslichkeit bewerten werden. Dieses Verfahren wurde bereits in einigen Projek-
ten in Kooperation mit folgenden Industriepartnern eingesetzt:
• Deutsche Flugsicherung (DFS)
• Fraport AG
• Honeywell Airport Systems GmbH
• Honeywell Regelsysteme GmbH
• iMAR GmbH
• Zentrum fu¨r integrierte Verkehrssysteme (ZIV)
19Die Messfahrten wurden auch unter schwierigen GPS-Empfangsbedingungen ermittelt.
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4.3 Statistische Auswertung der Genauigkeit
Anhand der zuvor beschriebenen Referenztrajektorie ko¨nnen nun die Navigati-
onslo¨sungen der in dieser Arbeit entwickelten Verfahren bzgl. ihrer Genauigkeit
untersucht werden. Die berechnete Navigationslo¨sung bezieht sich auf das WGS84-
Ellipsoid (vgl. Abb. 3.2) und wird in La¨nge und Breite [◦] angegeben.
Die Validierungsfahrten erfolgten im bereits in Kapitel 4.1 beschriebenen Versuchs-
fahrzeug. In diesem Fahrzeug ist das Referenznavigationssystem und das zu unter-
suchende System eingeru¨stet, diese sind hard- und softwareseitig an das Messda-
tenerfassungssystem angebunden. Die Aufzeichnung der Daten erfolgte mit 50 Hz,
so dass eine auf 20 Millisekunden genaue Zeitsynchronisation gewa¨hrleistet werden
konnte. Bei allen Systemen erfolgte eine Speisung mit GPS-Differentialkorrekturen
mit einer Referenzstation in der Versuchsumgebung. Als Versuchsumgebung wurde
der Campus der TU-Darmstadt und der Flughafen Frankfurt, achtgro¨ßter Flugha-
fen der Welt nach Passagierzahlen ([Air07]), ausgewa¨hlt, um mo¨glichst realistische
Umgebungsbedingungen vorzufinden.
Um die Positionsgenauigkeit der verschiedenen Verfahren beurteilen zu ko¨nnen, wur-
den die Positionsdifferenzen zwischen der Referenztrajektorie und der zu untersu-
chenden Trajektorie berechnet und in einer diskreten sowie kumulativen Ha¨ufigkeit
dargestellt.
Innerhalb der diskreten Wahrscheinlichkeitsverteilungen kann der prozentuale Anteil
der Messdaten, der innerhalb einer bestimmten Fehlergrenze liegt, abgelesen werden.
Im Gegensatz dazu zeigt die kumulative Wahrscheinlichkeitsverteilung den prozen-
tualen Anteil der gemessenen Daten, der unterhalb einer bestimmten Fehlerschranke
liegt. Bei der Darstellung der diskreten Ha¨ufigkeit wurde die Grafik auf den maxi-
malen Fehler bzw., wenn dieser 20 Meter u¨bersteigt, auf 20 Meter begrenzt. Da der
maximal auftretende Fehler von signifikanter Relevanz ist, wurde dieser innerhalb
der diskreten Ha¨ufigkeiten separat angegeben.
Daru¨ber hinaus werden zwei weitere Plots fu¨r jede Messfahrt dargestellt. Zum einen
eine Positionsspur, dargestellt auf einem Luftbild, die Referenztrajektorie (blau dar-
gestellt) und die Testtrajektorie (rot dargestellt), um den jeweiligen Versatz direkt
sehen zu ko¨nnen und eventuell aufgetretene Fehler den o¨rtlichen Gegebenheiten zu-
ordnen zu ko¨nnen. Zum anderen werden fehlerabha¨ngige Positionsplots erstellt, in
denen die relativen Positionsfehler zur Referenztrajektorie farblich markiert sind.
Fehler unter einem Meter sind gru¨n, von 1–2 Meter cyan, 2–5 Meter blau, 5–10
Meter magenta und u¨ber 10 Meter in rot dargestellt.
Die Auswertung erfolgt in zwei Teilen, zum einen soll die Gu¨te der Koppelnavigati-
onslo¨sung ohne Stu¨tzung durch GPS-Informationen verifiziert werden, zum anderen
soll auch das Verbesserungspotential einer GPS-Lo¨sung durch Stu¨tzung durch wei-
tere Sensoren untersucht werden. In Tabelle 4.3 sind die untersuchten Verfahren,
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sowie die zugeho¨rigen Kapitel aufgefu¨hrt:
Verfahren ohne GPS Stu¨tzung mit GPS Stu¨tzung
Kreisel & Hodometer Kapitel 4.4.1 Kapitel 4.4.2
Differential-Hodometer Kapitel 4.5.1 Kapitel 4.5.2
Kreisel & ODOX - Kapitel 4.6.1
Tabelle 4.3: Untersuchungssystematik der verwendeten Verfahren
Es werden in den folgenden Kapiteln exemplarische Messfahrten sowie das Gesam-
tergebnisse u¨ber alle Messfahrten fu¨r das jeweilige Verfahren vorgestellt.
In Tabelle 4.4 ist eine U¨bersicht u¨ber die durchgefu¨hrten Messfahrten dargestellt.
Die Fahrten A1 bis A9 erfolgten auf dem Universita¨tsgela¨nde Lichtwiese der TU-
Darmstadt, die Fahrten B1 bis B10 erfolgten auf dem Frankfurter Flughafen.
Messfahrt Strecke [m] Dauer [s]
A1 (1) 805 145
A2 (2) 1701 264
A3 (3) 1420 251
A4 (4) 134 52
A5 (5) 784 123
A6 (6) 1687 263
A7 (7) 1469 224
A8 (8) 404 78
A9 (9) 749 129
B1 (10) 1307 238
B2 (11) 1308 164
B3 (12) 1767 298
B4 (13) 1484 283
B5 (14) 1500 364
B6 (15) 1843 350
B7 (16) 2429 565
B8 (17) 2058 342
B9 (18) 1968 338
B10 (19) 3928 573
Tabelle 4.4: U¨bersicht u¨ber die Messfahrten
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4.3.1 Einflussfaktoren
Eine Beeintra¨chtigung der Versuchsergebnisse kann durch verschiedene Faktoren ent-
stehen. Die folgenden Umgebungsbedingungen beeinflussen maßgeblich die erreich-
ten Ergebnisse, ermo¨glichen jedoch plausible Aussagen fu¨r den Einsatz unter realen
Umgebungsbedingungen. Dazu geho¨ren:
• GPS-Ausfa¨lle, die durch Tunnels und hohe Geba¨ude in den Innenho¨fen ent-
stehen ko¨nnen
• hohe Geba¨ude, die Fehler durch Mehrwegeausbreitungen verursachen ko¨nnen
• mo¨gliche Sto¨rung der GPS-Signale durch eine hohe Funklast auf dem Flugha-
fen (siehe auch [SPKD00], [DFS95])
• Betriebsstraßen auf dem Flughafen sind neben oder an kreuzenden Taxiways
und Parkpositionen angelegt, dadurch ko¨nnen Mehrwegereflektionen und Ab-
schattungen durch vorbeirollende oder parkende Flugzeuge entstehen
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4.4 Bewertung des Kreisel & Hodometer Verfahrens
4.4.1 Kreisel & Hodometer Verfahren - Untersuchung der Lei-
stungsfa¨higkeit ohne GPS-Stu¨tzung
Die Navigationslo¨sung wird aus Kreisel- und Hodometerdaten berechnet und die
GPS-Informationen werden wa¨hrend der Testfahrt nicht in die Filterlo¨sung einbezo-
gen. Somit stehen nur die onboard-Sensoren zur Verfu¨gung. Die Skalenfaktoren und
Biase fu¨r Drehratenmesser und Hodometer wurden vor Messfahrtbeginn ermittelt
und sind wa¨hrend der Messfahrt konstant. Die Anfangsposition und Ausrichtung
wurden ebenfalls vorab ermittelt und als Startwerte fu¨r dieses Verfahren verwendet.
Die Diagramme zur Auswertung der einzelnen Fahrten sind im Anhang dargestellt.
In der folgende Tabelle 4.5 werden fu¨r die Messfahrten mit Kreisel und Hodometer
der Kurswinkelfehler und der Positionsfehler am Ende jeder Messfahrt sowie die
daraus resultierende Kurswinkeldrift aufgelistet.
Messfahrt
Positions- Kurswinkel- Drift
fehler [m] fehler [◦] [◦/min]
A1 (1) 7,1 +1,5 +0,62
A2 (2) 22,0 +2,7 +0,61
A3 (3) 10,5 -0,2 -0,05
A4 (4) 4,4 -0,2 -0,23
A5 (5) 9,5 +2,0 +0,98
A6 (6) 24,6 +2,9 +0,66
A7 (7) 10,2 -0,1 -0,03
A8 (8) 4,3 +1,5 +1,15
A9 (9) 10,6 -2,4 -1,12
B1 (10) 24,0 +4,3 +1,08
B2 (11) 24,0 +3,3 +1,21
B3 (12) 18,5 -2,6 -0,52
B4 (13) 16,9 +5,8 +1,23
B5 (14) 7,2 +3,1 +0,51
B6 (15) 10,5 -2,7 -0,34
B7 (16) 35,6 +2,2 +0,23
B8 (17) 3,2 -1,5 -0,26
B9 (18) 31,5 -1,0 -0,18
B10 (19) 88,0 +3,9 +0,41
Tabelle 4.5: Versuchsergebnisse Kreisel & Hodometer
Dieses Verfahren lieferte u¨ber alle Messfahrten hinweg gute Ergebnisse. Die da-
bei gro¨ßte entstandene Drift ist bei Fahrt B4 festzustellen, mit einer Drift von
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1,23◦/min. Dieser im Vergleich gro¨ßere Fehler, wird teilweise durch die starke Nei-
gung der Fahrbahn mit verursacht. Im Bereich der Fehlerentstehung am Anfang
dieser Messfahrt hat die Fahrbahn ein Gefa¨lle von ca. 5 % Die Messung der Drehra-
te im ko¨rperfesten Koordinatensystem ohne Korrektur des vorhandenen Nickwinkels
ist um den Cosinus des Nickwinkels kleiner, gegenu¨ber der Drehrate im Navigati-
onskoordinatensystem. Eine durchschnittlichen Drehrate von 10◦/s wird dadurch auf
ca. 9,987◦/s reduziert. Bei einer 180◦ Richtungsa¨nderung fu¨hrt dies zu einer Drift
von 0,77◦/min (siehe Abbildung A.49).
Die Ergebnisse von Messfahrt A7 zeigen die sehr gute Leistungsfa¨higkeit der moder-
nen Sensorik unter optimalen Bedingungen. Der Positionsfehler nach 224 s Fahrzeit
betra¨gt 10,2m und die Drift nur 0,02◦/min.
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4.4.2 Kreisel & Hodometer Verfahren - Untersuchung der Lei-
stungsfa¨higkeit mit GPS-Stu¨tzung
Nach der Ermittlung der Leistungsfa¨higkeit durch die bordeigene Sensorik werden
nun die GPS Informationen u¨ber den Messvektor in den Filteralgorithmus einge-
speist, sodass nun die Navigationslo¨sung durch Drehratenmesser, Hodometer und
GPS gebildet wird. Fu¨r jede Messfahrt findet sich im Anhang die Darstellung der
Position sowie die kumulative und diskrete Wahrscheinlichkeitsverteilung des Posi-
tionsfehlers gegenu¨ber der Referenztrajektorie. Der maximal aufgetreten Positions-
fehler und der erreichte Positionsfehler CEP95 jeder Messfahrt wird in Tabelle 4.6
dargestellt.
Messfahrt max. Fehler [m] CEP95 [m]
A1 (1) 5,7 5,3
A2 (2) 4,4 4,0
A3 (3) 4,4 3,8
A4 (4) 4,0 3,8
A5 (5) 4,1 3,6
A6 (6) 3,5 3,1
A7 (7) 3,9 3,3
A8 (8) 3,9 3,3
A9 (9) 4,1 3,8
B1 (10) 8,4 8,1
B2 (11) 7,4 7,1
B3 (12) 3,7 2,7
B4 (13) 22,0 >20
B5 (14) 9,8 8,8
B6 (15) 9,7 8,9
B7 (16) 10,7 7,9
B8 (17) 5,5 4,7
B9 (18) 4,1 3,6
B10 (19) 8,0 5,6
Tabelle 4.6: Versuchsergebnisse Kreisel & Hodometer mit GPS-Stu¨tzung
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Zur einfacheren Darstellung sind die maximalen Positionsfehler und CEP95 Werte
nochmals grafisch in den Abbildungen 4.3 und 4.4 dargestellt.





















Abb. 4.3: Maximaler Positionsfehler der Messfahrten fu¨r das Kreisel & Hodo-
meter Verfahren mit GPS


















Abb. 4.4: CEP95 der einzelnen Messfahrten fu¨r das Kreisel & Hodometer Ver-
fahren mit GPS
Dieses Verfahren liefert gute Ergebnisse, die Mehrzahl der Versuchsfahrten liefern
bereits einen Positionsfehler CEP95 von unter 5 Meter. Nur die Fahrten B1, B2,
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B4, B5, B6 und B7 liegen noch erheblich oberhalb der 5 Meter Grenze. Dies sind
Messfahrten, die auf dem Flughafen Frankfurt durchgefu¨hrt wurden und durch die
Tunnels der Terminalgeba¨ude fu¨hrten, in denen der GPS Empfang nicht mo¨glich
war.
Der zeitliche Anteil einer Messfahrt, in dem der GPS Empfang nicht mo¨glich war,
kann innerhalb einer Messfahrt sehr hoch sein. Zum Teil wurden bis zu 60% der
Fahrzeit bei diesen Fahrten in Tunnels verbracht. Dabei traten in den Tunnels keine
Standphasen auf, die keinen Einfluss auf die Verschlechterung der Positionsgenau-
igkeit gehabt ha¨tten. Um ein statistisch ausgewogenes Ergebnis zu erhalten, werden
die Ergebnisse der durchgefu¨hrten Messfahrten zusammengefasst und die kumulative
und diskrete Wahrscheinlichkeitsverteilung der Positionsfehler u¨ber alle Messfahrten
in je einem Diagramm dargestellt. Somit kann aus Abbildung 4.5 fu¨r das Verfahren
mit Kreisel, Hodometer und GPS ein Positionsfehler < 8m CEP95 entnommen wer-
den. Aus Abbildung 4.6 ergibt sich eine Ha¨ufung der Positionsfehler gegenu¨ber der
Referenz im Bereich von 2m und einem maximal aufgetretenen Fehler von 22m. Die
lokale Ha¨ufung im Bereich von 7m ist auf die gro¨ßeren Positionsfehler wa¨hrend der
Tunnelfahrten zuru¨ckzufu¨hren.
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Abb. 4.5: Kumulative Wahrscheinlichkeitsverteilung fu¨r das Kreisel & Hodo-
meter Verfahren mit GPS


























max. position error: 22 m
Abb. 4.6: Diskrete Wahrscheinlichkeitsverteilung fu¨r das Kreisel & Hodometer
Verfahren mit GPS
Exemplarisch kann fu¨r dieses Verfahren die Mo¨glichkeit zur Verbesserung der Navi-
gationsgenauigkeit einer GPS-Navigationslo¨sung gezeigt werden. Dies wird anhand
Messfahrt A3 verdeutlicht. Abbildung 4.7 zeigt die Fahrspuren auf einem Luftbild
von der GPS-Trajektorie in gru¨n, der Filterlo¨sung in rot und der Referenz in blau.
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Abb. 4.7: Fahrspuren der Messfahrt A3 (Luftbild mit freundlicher Genehmi-
gung von Google EarthTMKartenservice.)
Im Luftbild sind bei der gru¨nen GPS-Spur deutlich die Positionsfehler (in der
Bildmitte) zu erkennen, die durch Multipath-Fehler, aufgrund der Na¨he zu ho-
hen Geba¨uden, entstehen. Die Filter-Lo¨sung mit Kreisel und Hodometer und GPS-
Stu¨tzung ist hingegen in der Lage, die Fehler in der GPS-Position zu detektieren und
zu isolieren. Dies fu¨hrt zu einer Minimierung der Positionsfehler in den kritischen
Bereichen.
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Im direkten Vergleich der Versuchsergebnisse la¨sst sich in den Abbildungen 4.8 und
4.9 die Eliminierung der großen Positionsfehler deutlich erkennen.

























max. position error: 14 m



























Abb. 4.8: Wahrscheinlichkeitsverteilungen GPS fu¨r Messfahrt A3



























max. position error: 4 m



























Abb. 4.9: Wahrscheinlichkeitsverteilungen GPS & Gyro & Hodometer fu¨r
Messfahrt A3
Der Positionsfehler der GPS-Spur von 6,5m CEP95 konnte bei dieser Messfahrt durch
die zusa¨tzliche Verwendung von mikromechanischem Kreisel und Hodometer zur
Berechnung der Navigationslo¨sung auf 3,8m CEP95 reduziert werden.
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4.5 Bewertung des Differential-Hodometer Verfahrens
4.5.1 Differential-Hodometer Verfahren - Untersuchung der Lei-
stungsfa¨higkeit ohne GPS-Stu¨tzung
Das Differential-Hodometer Verfahren wird analog zu Kapitel 4.4.1 zuerst ohne GPS-
Stu¨tzung ausgewertet. Zu Beginn jeder Messfahrt wird die zuvor beschriebene An-
fangsinitialisierung durchgefu¨hrt. Die Versuchsergebnisse sind in Tabelle 4.7 darge-
stellt. Die Ergebnisse des Differential-Hodometer Verfahrens sind im Vergleich zum
Messfahrt
Positions- Kurswinkel- Drift
fehler [m] fehler [◦] [◦/min]
A1 (1) 13,7 -1,0 -0,41
A2 (2) 12,9 -0,2 -0,05
A3 (3) 38,9 -4,8 -1,15
A4 (4) 16,5 +18,1 +20,88
A5 (5) 24,1 -3,7 -1,80
A6 (6) 20,8 -6,2 -1,41
A7 (7) 99,3 -14,0 -3,75
A8 (8) 38,3 +25,0 +19,23
A9 (9) 136,0 +13,1 +6,09
B1 (10) 41,6 -2,8 -0,71
B2 (11) 38,3 -4,8 -1,76
B3 (12) 351,0 -17,6 -3,54
B4 (13) 44,5 -14,0 -2,97
B5 (14) 56,9 +5,9 +0,97
B6 (15) 67,4 -16,2 -2,78
B7 (16) 160,0 -23,5 -2,50
B8 (17) 281,0 -33,8 -5,93
B9 (18) 502,0 -51,8 -9,20
B10 (19) 1671 -63,1 -6,61
Tabelle 4.7: Versuchsergebnisse Differential-Hodometer
Kreisel und Hodometer Verfahren schlechter. Es treten Kurswinkeldrifts bis 20◦/min
auf. Diese großen Fehler entstehen bei Fahrten mit sehr kleinen Kurvenradien und
sind auf Modellfehler zuru¨ckzufu¨hren. Das Ergebnis kann unter bestimmten Bedin-
gungen sehr gut ausfallen, wie z.B. bei Versuchsfahrt A2, mit einem Positionsfehler
von 12,9m nach 264s und einer Drift von nur 0,05◦/min. Die Versuchsergebnisse dif-
ferieren jedoch sehr stark und es kann keine statistisch signifikante Aussage u¨ber die
Gu¨te der Lo¨sung gemacht werden, da die Richtungsfehler sehr groß werden ko¨nnen.
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4.5.2 Differential-Hodometer Verfahren - Untersuchung der Lei-
stungsfa¨higkeit mit GPS-Stu¨tzung
Wie zuvor in Kapitel 4.4.1 beschrieben, wird das Differential-Hodometer Verfahren
in der na¨chsten Auswertung ebenfalls durch GPS Informationen gestu¨tzt. Die ma-
ximalen Positionsfehler und die Werte fu¨r den Positionsfehler CEP95 sind in Tabelle
4.8 dargestellt.
Messfahrt max. Fehler [m] CEP95 [m]
A1 (1) 7,8 4,9
A2 (2) 6,0 5,2
A3 (3) 16,2 9,1
A4 (4) 7,2 6,7
A5 (5) 11,2 8,8
A6 (6) 8,4 4,4
A7 (7) 9,8 8,9
A8 (8) 2,8 2,6
A9 (9) 9,0 5,9
B1 (10) 16,1 12,0
B2 (11) 13,4 11,1
B3 (12) 9,3 2,8
B4 (13) 10,4 5,9
B5 (14) 19,5 11,0
B6 (15) 36,0 17,7
B7 (16) 8,9 7,0
B8 (17) 5,2 3,9
B9 (18) 4,9 3,4
B10 (19) 31,0 7,4
Tabelle 4.8: Versuchsergebnisse Differential-Hodometer mit GPS-Stu¨tzung
Die Abbildungen 4.10 und 4.11 zeigen die Werte des maximalen Positionsfehlers
und CEP95 Werte nochmals in grafischer Darstellung. Die maximal auftretenden
Positionsfehler sind ho¨her als bei dem Verfahren mit Kreisel und Hodometer. Die
Anzahl der Fahrten mit Positionsfehler CEP95 < 5m ist dabei geringer.
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Abb. 4.10: Maximaler Positionsfehler der Messfahrten fu¨r das Differential-
Hodometer Verfahren mit GPS


















Abb. 4.11: CEP95 der einzelnen Messfahrten fu¨r das Differential-Hodometer
Verfahren mit GPS
Abschließend werden fu¨r das Differential-Hodometer Verfahren die Wahrscheinlich-
keitsverteilung (kumulativ und diskret) der Positionsfehler u¨ber allen Messfahrten
in Abbildung 4.12 und 4.13 dargestellt.
Aus Abbildung 4.12 kann fu¨r das Differential-Hodometer Verfahren mit GPS
Stu¨tzung ein Positionsfehler < 9m CEP95 entnommen werden. Somit betra¨gt der
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Abb. 4.12: Kumulative Wahrscheinlichkeitsverteilung fu¨r das Differential-
Hodometer Verfahren mit GPS


























max. position error: 36 m
Abb. 4.13: Diskrete Wahrscheinlichkeitsverteilung fu¨r das Differential-
Hodometer Verfahren mit GPS
Positionsfehler CEP95 1m mehr als das Kreisel und Hodometer Verfahren mit GPS
Stu¨tzung. Die Ha¨ufung der Positionsfehler gegenu¨ber der Referenz liegt dabei in
dem selben Bereich von 2m (siehe Abbildung 4.13). Der maximale aufgetretene
Positionsfehler u¨ber alle Messfahrten mit Differential-Hodometer Verfahren betra¨gt
jedoch 36m und betra¨gt somit mehr als 150% des Fehlers des Kreisel und Hodometer
Verfahrens.
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4.6 Bewertung des kombinierten Verfahrens
Die Bewertung des kombinierten Verfahrens mit Kreisel und Differential-Hodometer
erfolgt nur mit GPS Stu¨tzung, da die Lo¨sung ohne GPS Stu¨tzung, bedingt durch
den Algorithmus, dem Kreisel und Hodometer Verfahren entspricht.
4.6.1 Kombiniertes Verfahren - Untersuchung der Leistungsfa¨higkeit
mit GPS-Stu¨tzung
Tabelle 4.9 zeigt die Ergebnisse der Messfahrten des kombinierten Verfahrens mit
Kreisel, Differential-Hodometer und GPS analog zu den vorherigen Kapiteln. Diese
Werte sind zusa¨tzlich in den Abbildungen 4.14 und 4.15 grafisch dargestellt.
Messfahrt max. Fehler [m] CEP95 [m]
A1 (1) 4,9 3,9
A2 (2) 4,2 3,9
A3 (3) 4,0 3,3
A4 (4) 3,8 3,6
A5 (5) 3,2 2,7
A6 (6) 3,7 3,4
A7 (7) 3,5 3,2
A8 (8) 3,0 2,6
A9 (9) 4,0 3,7
B1 (10) 6,1 4,7
B2 (11) 5,6 4,9
B3 (12) 3,5 3,0
B4 (13) 4,3 4,0
B5 (14) 6,0 5,0
B6 (15) 8,5 4,0
B7 (16) 8,0 6,5
B8 (17) 5,5 4,7
B9 (18) 4,5 3,8
B10 (19) 8,0 4,8
Tabelle 4.9: Versuchsergebnisse Kreisel & Differential-Hodometer mit GPS-
Stu¨tzung
Das kombinierte Verfahren hat in nahezu allen Messfahrten Positionsfehler CEP95
unter 5m erreicht. Nur die Fahrt B7 u¨berschreitet die 5-Meter-Marke. Der maximal
aufgetretene Positionsfehler bei den durchgefu¨hrten Messfahrten betra¨gt 8m und
konnte somit gegenu¨ber dem Kreisel und Hodometer Verfahren (22m) wesentlich
reduziert werden.
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Abb. 4.14: Maximaler Positionsfehler der Messfahrten fu¨r das kombinierte
Verfahren mit GPS
















Abb. 4.15: CEP95 der einzelnen Messfahrten fu¨r das kombinierte Verfahren
mit GPS
Aus Diagramm 4.16 kann der CEP95 Wert, u¨ber alle Messfahrten gemittelt fu¨r
das kombinierte Verfahren abgelesen werden. Der Positionsfehler ist in 95% aller
Fa¨lle kleiner 5m. Dieser sehr gute Wert konnte durch eine effektive Fehlererkennung,
ermo¨glicht durch die redundante Messung der Drehrate, erreicht werden. Die Vertei-
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Abb. 4.16: Kumulative Wahrscheinlichkeitsverteilung fu¨r das kombinierte Ver-
fahren mit GPS





























max. position error: 8 m
Abb. 4.17: Diskrete Wahrscheinlichkeitsverteilung fu¨r das kombinierte Verfah-
ren mit GPS
lung der Positionsfehler dargestellt in der diskreten Wahrscheinlichkeitsverteilung in
Abbildung 4.17 zeigt ebenfalls ein Ha¨ufung bei der 2-Meter-Marke. Dies zeigt, dass
die Verbesserung der Navigationsgenauigkeit nicht durch Verbesserung der absoluten
Positionsbestimmung erreicht wird, da die Ha¨ufigkeitsverteilung der verschiedenen
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Verfahren ihr Maximum bei 2 Meter haben. Durch die Erkennung und Isolation von
GPS-Positionsfehlern und einer effektiveren Bestimmung der Fehlerparameter des
Kreisels und Hodometers ko¨nnen die maximal auftretenden Positionsfehler erkenn-
bar reduziert werden.
Abschließend werden nun die kumulativen Wahrscheinlichkeitsverteilungen des Po-
sitionsfehler der drei Verfahren bei Verwendung von GPS-Stu¨tzung in einem Dia-
gramm dargestellt (siehe Abbildung 4.18). In dieser Abbildung lassen sich nun die
erzielten Ergebnisse der drei Verfahren direkt miteinander vergleichen. Die Verringe-
rung der Positionsfehler, bzw. die Verbesserung des CEP95 Wertes im kombinierten
Verfahren ist deutlich zu erkennen.
































Abb. 4.18: kumulative Wahrscheinlichkeitsverteilung des Positionsfehlers der
3 Verfahren

5 Zusammenfassung und Ausblick
Der stetige Anstieg des Verkehrsaufkommens und steigende Anforderungen an die
Sicherheit beno¨tigen im heutigen Zeitalter neue Systemlo¨sungen zur Verbesserung
der Mobilita¨t. Der Markt bietet fu¨r viele Verkehrsteilnehmer individuelle Systeme
an. Vor allem in der Straßennavigation wurden in den vergangenen Jahren sehr
große Fortschritte vollzogen. Es existiert detailliertes digitales Kartenmaterial fu¨r
nahezu alle La¨nder, mit denen sich auch kostengu¨nstige Navigationssysteme mit
Map-Matching Technologie realisieren lassen.
Fu¨r sicherheitsrelevante Anwendungen stehen derzeit jedoch nur sehr hochwerti-
ge und teure Systemen zur Verfu¨gung. Diese Systeme liefern eine hochgenaue, zu-
verla¨ssige Navigationslo¨sung auch unter extremen Umgebungsbedingungen fu¨r die
Sensorik. Die Schwierigkeiten sind hierbei die U¨berbru¨ckung von GPS-Ausfa¨llen,
effiziente Erkennung und Isolierung von GPS-Fehlern, z.B. im Falle von Mehrweg-
ausbreitung.
An ein Navigationssystem fu¨r die Feuerwehrfahrzeuge auf Flugha¨fen werden genau
diese hohen Anforderungen gestellt. Fu¨r diese Anwendung wird derzeit ein hochwer-
tiges Navigationssystem mit faseroptischem Kreisel eingesetzt, das die Forderung
eines Positionsfehlers < 5m CEP95 unter allen Umgebungsbedingungen erfu¨llt. Der
Systempreis fu¨r ein derartiges System, das die geforderte Genauigkeit, Verfu¨gbar-
keit, Kontinuita¨t, Integrita¨t sowie Robustheit aufweist, ist extrem hoch. Es besteht
daher eine Notwendigkeit von hochwertigen Navigationssystemen, welche sich mit
geringen Systemkosten realisieren lassen. Eine einfache GPS-Lo¨sung bietet sich an,
erfu¨llt jedoch nicht alle Anforderungen.
Es sind vermehrt miniaturisierte, wartungsfreie und hochintegrierte Sensoren im
low-cost Bereich mit bemerkenswerter Genauigkeit am Markt verfu¨gbar, bzw. ist
diese Sensorik bereits in modernen Fahrzeugen werksma¨ßig integriert. Dies bietet
die Mo¨glichkeit zur Realisierung einer Navigationslo¨sung zur Erfu¨llung der oben
genannten Forderungen und liefert zugleich die Motivation zur Erstellung dieser
Arbeit. Es wird die Algorithmik fu¨r verschiedene fahrzeugautonome Navigations-
verfahren mit GPS-Stu¨tzung umgesetzt und die erreichte Navigationsgenauigkeit
fu¨r diese Verfahren verifiziert.
Nach einer U¨bersicht der klassischen Einteilung der Navigationsverfahren wurden
Sensoren, die sich zur fahrzeugautonomen Navigation eignen, analysiert. Dabei wur-
den aus den vielfa¨ltigen Mo¨glichkeiten die Sensoren ausgewa¨hlt, die fu¨r diesen Ein-
satzfall, die besten Ergebnisse bei geringen Kosten liefern. Die Sensoren und Syste-
me fu¨r die Wegla¨ngenbestimmung, Richtungsbestimmung und Positionsbestimmung
werden anschließend ausfu¨hrlich beschrieben.
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Nach der Vorauswahl der Sensorik konzentriert sich die Arbeit auf die folgenden drei
Lo¨sungsansa¨tze:
• Verfahren mit mikromechanischem Kreisel und Hodometer
• Verfahren mit Differential-Hodometer
• Verfahren mit mikromechanischem Kreisel und Differential-Hodometer
Fu¨r jedes Verfahren erfolgt eine angepasste Modellbildung. Die Algorithmen zur Be-
stimmung der optimalen Zustandswerte wie Position, Geschwindigkeit, Drehraten,
Biase und Skalenfaktoren werden in einem erweiterten Kalman-Filter mit Fehlerer-
kennungsalgorithmus (FDI) ausgelegt und implementiert.
Die Sensorfehler und Messfehler der eingesetzten Sensoren werden detailliert be-
handelt. Die MEMS Sensoren haben zum Teil eine sehr große Temperatur- und
Beschleunigungsabha¨ngigkeit, die durch eine Kalibrierung signifikant minimiert wer-
den konnten. Einflu¨sse wie Nick- und Wankwinkel eines Fahrzeuges sowie die Fahr-
bahnneigung, die Auswirkungen auf den jeweiligen Navigationsalgorithmus haben,
wurden ebenfalls beru¨cksichtigt.
Alle drei Verfahren wurden realisiert und in einem Versuchsfahrzeug ausfu¨hrlichen
Tests unterzogen. Dieses Versuchsfahrzeug, welches speziell fu¨r die Untersuchung von
Navigationssensorik und Systemen konzipiert und in dieser Arbeit eingesetzt wurde,
beinhaltet einen Ringlaserkreisel hoher Gu¨te zur Detektion der Drehbewegung um
die Hochachse (Teil einer H-764-Plattform), eine herko¨mmliche serienma¨ßige ABS-
Sensorik, ein hochwertiges DGPS-System und einen Beschleunigungsmesser zur Ge-
nerierung einer hochpra¨zisen Referenztrajektorie. Die Referenzsensorik und Syste-
me sind an ein Messdatenerfassungssystem angebunden und wurden mit ho¨chster
geoda¨tischer Pra¨zision vermessen, um Einbau- und Lagefehler so weit wie mo¨glich
auszuschließen.
Die drei realisierten Verfahren wurden mit Hilfe einer hochgenauen Referenztrajek-
torie mit einem Positionsfehler < 0,5m CEP95 bewertet. Die Referenztrajektorie
ermo¨glichte eine kontinuierliche Bestimmung des relativen Positionsfehlers zu je-
dem Zeitpunkt, wobei sowohl die Daten zur Generierung der Referenztrajektorie als
auch die Daten des Versuchssystems an ein Messdatenerfassungssystem angeschlos-
sen wurden, welches eine zeitliche Synchronisation auf 20 Millisekunden ermo¨glichte.
Die hierfu¨r notwendigen Messfahrten wurden sowohl auf dem Flughafen Frankfur-
ter/Main als auch auf dem Campus der TU-Darmstadt durchgefu¨hrt.
Die Analyse der Navigationsgenauigkeit der verschiedenen Verfahren beinhaltet die
Darstellung der Positionsdifferenzen zwischen der Referenztrajektorie und der zu
untersuchenden Trajektorie, in einer diskreten sowie kumulativen Ha¨ufigkeit. Dabei
wurde die Leistungsfa¨higkeit der integrierten Lo¨sung mit GPS, sowie die Lo¨sung der
fahrzeugautonomen Koppelnavigation (ohne GPS) getrennt voneinander bewertet.
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In der Untersuchung werden daher die folgenden fu¨nf Verfahren bewertet:








Das Differential-Hodometer Verfahren (an der Hinterachse) mit Stu¨tzung durch GPS
Informationen lieferte mit einem Positionsfehler von 8m CEP95 und einem maxima-
len Positionsfehler von 34m u¨ber alle Messfahrten ein etwas schlechteres Ergebnis
als die Lo¨sung mit Drehratenmessers und Hodometer.
Das performantere Verhalten des Kreisel und Hodometer Verfahrens wurde bereits
in der Untersuchung der fahrzeugautonomen Positionslo¨sung ohne GPS Stu¨tzung
sichtbar. Die maximal aufgetretene Drift des Kurswinkels lag bei 1,23◦/min, im Ge-
gensatz zu ca. 20◦/min bei der Differential-Hodometer Lo¨sung. Das weitverbreitete
Verfahren der Kopplung eines Drehratenmessers und Hodometers mit dem in dieser
Arbeit eingesetzten mikromechanischen Kreisel lieferte gute Ergebnisse mit einem
Positionsfehler < 8m CEP95 und einem maximalen Positionsfehler von 22m.
Diese vorgenannten Verfahren erfu¨llen somit nicht den geforderten Positionsfeh-
ler < 5m CEP95.
Aufgrund des beobachteten Verhaltens der Fehlerentstehung dieser Navigationsver-
fahren, bot es sich zur Verbesserung der Performanz an, ein Verfahren mit redun-
danter Bestimmung der Drehrate mit mikromechanischem Kreisel und Differential-
Hodometer zu entwickeln. Dieses Verfahren zeigte eine deutliche Verbesserung in der
Fehlererkennung der GPS Informationen und Bestimmung der sensorspezifischen Pa-
rameter wie Skalenfaktorfehler und Nullpunkta¨nderung (Bias). Aus der verbesserten
Fehlererkennung resultierte eine ho¨here Genauigkeit der einzelnen Zusta¨nde und der
Positionslo¨sung, was anhand zahlreicher Versuche besta¨tigt wurde. Dieses Verfahren
lieferte einen Positionsfehler < 5m CEP95 und einen maximalen Positionsfehler von
8m, ermittelt u¨ber alle Messfahrten.
Dieses in der Arbeit vorgestellte Verfahren mit mikromechanischem Kreisel und
Differential-Hodometer kann somit die aufgestellten Anforderungen erfu¨llen. Der
Positionsfehler < 5m CEP95 wurde erreicht.
Das Verfahren ist in der Lage, die Kaltstartzeit eines GPS-Empfa¨ngers und GPS
Ausfa¨lle zu u¨berbru¨cken, sofern eine Anfangsposition und Anfangsausrichtung bei
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Fahrtbeginn bekannt ist. Die Berechnung der Position unabha¨ngig von Karteninfor-
mationen sowie die Berechnung der relativen Fahrbewegungen auf einer Straße zu
erfassen, wurde nachgewiesen.
Somit wurde ein leistungsfa¨higes und kostengu¨nstiges Navigationsverfahren ent-
wickelt und untersucht, welches hohe Anspru¨che an Genauigkeit, Ausfallsicherheit
und Zuverla¨ssigkeit erfu¨llt. Eine effiziente Fehlererkennung ist durch eine einfache
redundante Sensorkombination mit minimalen Hardware-Systemkosten mo¨glich. Es
la¨sst sich eine leistungsfa¨hige Navigationslo¨sung realisieren, welche z.B. fu¨r den An-
wendungsfall in sicherheitskritischen Anwendungen, wie das in dieser Arbeit be-
schriebene Vorhaben ETNA der Flughafenfeuerwehr, geeignet ist.
Die geringen Systemkosten bieten die Mo¨glichkeit dieses Verfahren auch in Produk-
ten fu¨r den Massenmarkt zu nutzen. Zuku¨nftig ist es vorstellbar, die bordeigenen
Sensoren des ESP Systems von Fahrzeugen zu nutzen, sofern diese Daten vom Fahr-
zeughersteller zur Verfu¨gung gestellt werden, um eine derartige Navigationslo¨sung
einzusetzen.
Die Entwicklungen in der Micro Electro Mechanical Systems (MEMS) Technolo-
gie, welche in den letzten Jahren große Fortschritte in Bezug auf BIAS-Stabilita¨t,
Auflo¨sung und Messgenauigkeit erfahren haben, lassen erwarten, dass sich durch wei-
tere Verbesserungen der Sensoren neue Anwendungsbereiche in der Fahrzeugtechnik,
Luftfahrt und Automation erschließen lassen. Vorstellbar sind durchaus dreiachsige
Systeme, die die Navigation nicht nur in ebenen Anwendungen sondern auch im
Raum unterstu¨tzen.
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Anhang
A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A1 Gyro & Hodometer



































































Abb. A.3: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung



























max. position error: 7 m
Abb. A.4: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
148 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A2 Gyro & Hodometer














































































Abb. A.7: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung



























max. position error: 22 m
Abb. A.8: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
149
Test A3 Gyro & Hodometer






































































Abb. A.11: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung





























max. position error: 11 m
Abb. A.12: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
150 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A4 Gyro & Hodometer







































































Abb. A.15: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung




























max. position error: 5 m
Abb. A.16: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
151
Test A5 Gyro & Hodometer



































































Abb. A.19: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung




























max. position error: 9 m
Abb. A.20: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
152 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A6 Gyro & Hodometer














































































Abb. A.23: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung




























max. position error: 25 m
Abb. A.24: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
153
Test A7 Gyro & Hodometer






































































Abb. A.27: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung


























max. position error: 10 m
Abb. A.28: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
154 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A8 Gyro & Hodometer



































































Abb. A.31: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung

























max. position error: 5 m
Abb. A.32: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
155
Test A9 Gyro & Hodometer




































































Abb. A.35: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung

























max. position error: 11 m
Abb. A.36: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
156 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B1 Gyro & Hodometer












































































Abb. A.39: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung




























max. position error: 24 m
Abb. A.40: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
157
Test B2 Gyro & Hodometer












































































Abb. A.43: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung




























max. position error: 24 m
Abb. A.44: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
158 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B3 Gyro & Hodometer
































































Abb. A.47: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung




























max. position error: 21 m
Abb. A.48: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
159
Test B4 Gyro & Hodometer










































































Abb. A.51: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung



























max. position error: 17 m
Abb. A.52: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
160 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B5 Gyro & Hodometer










































































Abb. A.55: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung


























max. position error: 10 m
Abb. A.56: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
161
Test B6 Gyro & Hodometer












































































Abb. A.59: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung

























max. position error: 14 m
Abb. A.60: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
162 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B7 Gyro & Hodometer










































































Abb. A.63: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung

























max. position error: 36 m
Abb. A.64: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
163
Test B8 Gyro & Hodometer




































































Abb. A.67: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung



























max. position error: 11 m
Abb. A.68: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
164 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B9 Gyro & Hodometer
































































Abb. A.71: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung


























max. position error: 33 m
Abb. A.72: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
165
Test B10 Gyro & Hodometer


































































Abb. A.75: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung


























max. position error: 89 m
Abb. A.76: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
166 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Alle Fahrten: Gyro & Hodometer














































Abb. A.78: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung




























max. position error: 89 m








































































Abb. A.82: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung





























max. position error: 14 m
Abb. A.83: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
168 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A2 Differential-Hodometer














































































Abb. A.86: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung





























max. position error: 13 m










































































Abb. A.90: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung




























max. position error: 39 m
Abb. A.91: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
170 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A4 Differential-Hodometer








































































Abb. A.94: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung






















max. position error: 16 m








































































Abb. A.98: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsvertei-
lung




























max. position error: 24 m
Abb. A.99: Diskrete Wahrschein-
lichkeitsverteilung
172 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A6 Differential-Hodometer














































































Abb. A.102: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung



























max. position error: 24 m













































































Abb. A.106: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung

























max. position error: 99 m
Abb. A.107: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
174 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A8 Differential-Hodometer




































































Abb. A.110: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
























max. position error: 38 m













































































Abb. A.114: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung

























max. position error: 137 m
Abb. A.115: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
176 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B1 Differential-Hodometer












































































Abb. A.118: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 42 m

















































































Abb. A.122: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung



























max. position error: 38 m
Abb. A.123: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
178 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B3 Differential-Hodometer








































































Abb. A.126: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 351 m
















































































Abb. A.130: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 111 m
Abb. A.131: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
180 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B5 Differential-Hodometer












































































Abb. A.134: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 58 m

















































































Abb. A.138: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 67 m
Abb. A.139: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
182 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B7 Differential-Hodometer











































































Abb. A.142: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 160 m















































































Abb. A.146: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung



























max. position error: 292 m
Abb. A.147: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
184 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B9 Differential-Hodometer







































































Abb. A.150: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung






















max. position error: 502 m











































































Abb. A.154: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 1670 m
Abb. A.155: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
186 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Alle Fahrten: Differential-Hodometer














































Abb. A.157: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung



























max. position error: 1670 m




Test A1 Gyro & Hodometer & GPS



































































Abb. A.161: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung

























max. position error: 6 m
Abb. A.162: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
188 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A2 Gyro & Hodometer & GPS













































































Abb. A.165: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung





























max. position error: 4 m




Test A3 Gyro & Hodometer & GPS





































































Abb. A.169: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung



























max. position error: 4 m
Abb. A.170: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
190 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A4 Gyro & Hodometer & GPS







































































Abb. A.173: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 4 m




Test A5 Gyro & Hodometer & GPS



































































Abb. A.177: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 4 m
Abb. A.178: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
192 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A6 Gyro & Hodometer & GPS













































































Abb. A.181: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung

























max. position error: 3 m




Test A7 Gyro & Hodometer & GPS





































































Abb. A.185: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 4 m
Abb. A.186: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
194 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A8 Gyro & Hodometer & GPS



































































Abb. A.189: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung






















max. position error: 4 m




Test A9 Gyro & Hodometer & GPS



































































Abb. A.193: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 4 m
Abb. A.194: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
196 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B1 Gyro & Hodometer & GPS











































































Abb. A.197: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 8 m




Test B2 Gyro & Hodometer & GPS











































































Abb. A.201: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 7 m
Abb. A.202: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
198 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B3 Gyro & Hodometer & GPS































































Abb. A.205: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 4 m




Test B4 Gyro & Hodometer & GPS










































































Abb. A.209: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung





























max. position error: 22 m
Abb. A.210: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
200 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B5 Gyro & Hodometer & GPS









































































Abb. A.213: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 10 m




Test B6 Gyro & Hodometer & GPS











































































Abb. A.217: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 10 m
Abb. A.218: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
202 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B7 Gyro & Hodometer & GPS










































































Abb. A.221: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung

























max. position error: 11 m




Test B8 Gyro & Hodometer & GPS



































































Abb. A.225: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 5 m
Abb. A.226: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
204 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B9 Gyro & Hodometer & GPS































































Abb. A.229: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 4 m




Test B10 Gyro & Hodometer & GPS

































































Abb. A.233: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 8 m
Abb. A.234: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
206 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Alle Fahrten: Gyro & Hodometer & GPS














































Abb. A.236: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 22 m




Test A1 Differential-Hodometer & GPS



































































Abb. A.240: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 8 m
Abb. A.241: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
208 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A2 Differential-Hodometer & GPS













































































Abb. A.244: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung

























max. position error: 6 m




Test A3 Differential-Hodometer & GPS






































































Abb. A.248: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung

























max. position error: 16 m
Abb. A.249: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
210 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A4 Differential-Hodometer & GPS







































































Abb. A.252: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung

























max. position error: 7 m




Test A5 Differential-Hodometer & GPS




































































Abb. A.256: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 11 m
Abb. A.257: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
212 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A6 Differential-Hodometer & GPS













































































Abb. A.260: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 8 m




Test A7 Differential-Hodometer & GPS




































































Abb. A.264: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung



























max. position error: 10 m
Abb. A.265: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
214 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A8 Differential-Hodometer & GPS



































































Abb. A.268: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 3 m




Test A9 Differential-Hodometer & GPS



































































Abb. A.272: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 9 m
Abb. A.273: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
216 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B1 Differential-Hodometer & GPS












































































Abb. A.276: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung

























max. position error: 16 m




Test B2 Differential-Hodometer & GPS












































































Abb. A.280: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 13 m
Abb. A.281: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
218 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B3 Differential-Hodometer & GPS































































Abb. A.284: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung



























max. position error: 9 m




Test B4 Differential-Hodometer & GPS










































































Abb. A.288: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 10 m
Abb. A.289: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
220 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B5 Differential-Hodometer & GPS










































































Abb. A.292: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 20 m




Test B6 Differential-Hodometer & GPS












































































Abb. A.296: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 36 m
Abb. A.297: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
222 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B7 Differential-Hodometer & GPS









































































Abb. A.300: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 9 m




Test B8 Differential-Hodometer & GPS



































































Abb. A.304: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 5 m
Abb. A.305: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
224 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B9 Differential-Hodometer & GPS































































Abb. A.308: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 5 m




Test B10 Differential-Hodometer & GPS


































































Abb. A.312: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung



























max. position error: 31 m
Abb. A.313: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
226 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Alle Fahrten: Differential-Hodometer & GPS














































Abb. A.315: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 36 m




Test A1 Gyro & Differential-Hodometer & GPS



































































Abb. A.319: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 5 m
Abb. A.320: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
228 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A2 Gyro & Differential-Hodometer & GPS













































































Abb. A.323: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung





























max. position error: 4 m




Test A3 Gyro & Differential-Hodometer & GPS





































































Abb. A.327: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung

























max. position error: 4 m
Abb. A.328: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
230 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A4 Gyro & Differential-Hodometer & GPS







































































Abb. A.331: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung






















max. position error: 4 m




Test A5 Gyro & Differential-Hodometer & GPS



































































Abb. A.335: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 3 m
Abb. A.336: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
232 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A6 Gyro & Differential-Hodometer & GPS













































































Abb. A.339: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung

























max. position error: 4 m




Test A7 Gyro & Differential-Hodometer & GPS





































































Abb. A.343: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 3 m
Abb. A.344: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
234 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test A8 Gyro & Differential-Hodometer & GPS



































































Abb. A.347: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 3 m




Test A9 Gyro & Differential-Hodometer & GPS



































































Abb. A.351: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung



























max. position error: 4 m
Abb. A.352: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
236 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B1 Gyro & Differential-Hodometer & GPS











































































Abb. A.355: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung



























max. position error: 6 m




Test B2 Gyro & Differential-Hodometer & GPS











































































Abb. A.359: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung





























max. position error: 6 m
Abb. A.360: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
238 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B3 Gyro & Differential-Hodometer & GPS































































Abb. A.363: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 3 m




Test B4 Gyro & Differential-Hodometer & GPS









































































Abb. A.367: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung





























max. position error: 4 m
Abb. A.368: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
240 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B5 Gyro & Differential-Hodometer & GPS









































































Abb. A.371: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung






















max. position error: 6 m




Test B6 Gyro & Differential-Hodometer & GPS











































































Abb. A.375: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung

























max. position error: 8 m
Abb. A.376: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
242 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B7 Gyro & Differential-Hodometer & GPS









































































Abb. A.379: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung


























max. position error: 8 m




Test B8 Gyro & Differential-Hodometer & GPS



































































Abb. A.383: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 5 m
Abb. A.384: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
244 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Test B9 Gyro & Differential-Hodometer & GPS































































Abb. A.387: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung





























max. position error: 4 m




Test B10 Gyro & Differential-Hodometer & GPS

































































Abb. A.391: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung




























max. position error: 8 m
Abb. A.392: Diskrete Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung
246 A Fahrspuren der gesamten Messfahrten
Alle Fahrten: Gyro & Differential-Hodometer & GPS














































Abb. A.394: Kumulative Wahr-
scheinlichkeitsver-
teilung





























max. position error: 8 m
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